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초    록 
 
최근 실시간 사용자의 정밀 위치를 활용한 드론, 자율주행 차량, 인공지능 
자동차 등의 어플리케이션이 증가함에 따라, 실시간 GPS 정밀 궤도에 관한 관
심이 높아지고 있다. 실시간 정밀궤도는 실시간 사용자의 위치 정확도를 개선
할 수 있고, 정밀 궤도의 공분산은 사용자의 위치 정확도 향상, 고장 감지, 위
치 신뢰 수준 계산 등에 활용될 수 있어 정밀 궤도뿐 아니라 정밀 궤도의 공
분산을 제공할 수 있는 시스템이 요구되고 있다. 따라서, 본 연구에서는 센티
미터 수준의 정밀 궤도 및 공분산 정보를 제공할 수 있는 실시간 GPS 정밀 
궤도 결정 시스템을 개발하고 효율적인 공분산 제공 방안을 제안한다. 
실시간 GPS 정밀 궤도 결정 시스템은 정밀 궤도 예측 기술과 섭동 모델 변
수 추정, 자료 처리 필터 등의 복합 시스템이다. 본 논문은 확장형 칼만필터를 
기반으로 실시간 GPS 정밀 궤도 결정 시스템을 구현하여, 실시간 정밀 궤도 
및 정밀 궤도 공분산을 추정한다. 기존 실시간 궤도 결정 연구는 위성의 궤도 
오차와 시계오차를 함께 추정하지만, 본 연구에서는 이중차분 측정치를 활용하
여 궤도 단독의 정보를 제공한다. 또한, GPS 위성 환경의 궤도 섭동력인 태양
과 달의 중력, 태양 복사압, 조석에 의한 중력장 변화, 일반 상대성 효과의 크
기를 분석하여, 궤도 환경을 분석했다. 이 때, 지구 및 달 그림자 환경을 분석
하여, 다양한 궤도 환경에서 궤도 결정 성능을 분석했다. 개발된 실시간 정밀 
궤도 결정 시스템의 성능은 IGS 후처리 정밀 궤도와 비교하여 3D 오차는 위
성 평균 RMS 8cm, 반경 방향으로 2cm 수준으로 검증하였고, 추정된 궤도의 
공분산 정보는 오차의 확률 분포 및 누적 확률분포를 활용하여, 잘 반영함을 
확인했다.  
더 나아가 실시간 GPS 정밀 궤도 공분산의 특징을 분석하고, 효율적인 공분
 
ii 
산 제공 방안을 제안했다. 실시간 GPS 정밀 궤도의 신뢰수준은 사용자 위치 
안전을 위한 무결성, 가용성 등의 분야에서 활용도가 높다. 현재 정밀 궤도의 
신뢰수준은 일반적으로 User range accuracy로 제공되고 있으나, 최근 궤도 
오차의 전체 공분산을 제공하는 방안이 제안되고 있다. 정밀 궤도의 전체 공분
산은 사용자 위치 성능 개선, 고장 감지 성능 향상, 가용성 증가 등의 성능 향
상이 예측되고 있다. 그러나, 현재까지 실시간 궤도 전체 공분산을 제공하고 
있는 제품이 없고, 향후 전체 공분산을 제공하기 위해 관련 연구가 필요한 상
황이다. 본 연구에서 다양한 좌표계에서 실시간 GPS 정밀 궤도의 축간 상관관
계를 분석함으로써 축간 상관관계를 무시할 수 있는 방안을 제안했다. 제안된 
방안은 전체 공분산 정보를 제공을 위한 메시지 량을 33% 감소시킬 수 있고, 
시뮬레이션을 통해 기존 방법 대비 위성 궤도의 측정치 내 오차 신뢰 수준의 
크기는 55%, 사용자의 위치 신뢰 수준의 크기는 30% 수준으로 감소함을 확
인했다. 따라서, 제안된 방법은 전체 공분산 제공을 위한 메시지량을 줄이고, 
정밀 항법 시스템의 가용성을 개선시킬 수 있을 것으로 기대된다. 
본 논문은 실시간 GPS 정밀 궤도 결정 시스템을 정밀하게 구현하여, 국내 
실시간 GPS 정밀 궤도 결정 시스템의 성능을 센티미터 수준으로 향상시켰으
며, 효율적인 궤도 공분산 제공방안을 제안했다. 실시간 구조와 실시간 GPS 
정밀 궤도 결정의 기반 기술은 향후 한국형 위성항법 시스템의 실시간 궤도 
결정에 활용될 수 있을 것으로 기대한다. 또한 제안된 공분산 제공 방안은 
GPS 뿐 아니라 다양한 위성항법 시스템의 공분산 제공 파라미터를 효율적으
로 제공함으로써 사용자 위치 성능 향상 및 무결성 감시 등에 기여할 수 있을 
것으로 기대한다.  
 
주요어: GPS, 반송파 위상 측정치, 위성 궤도 결정, 궤도 공분산 
학  번: 2013-20685 
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1장. 서 론 
1. 연구 동기 및 목적 
위성항법 시스템 (Global Navigation Satellte System)은 위성항법 신호를 방
송하여, 사용자에게 사용자의 위치, 시각 정보를 제공하는 시스템이다. 위성항
법 신호는 위성의 위치 및 시각 정보인 방송궤도력를 방송하며, 위성 위치 및 
시각 정보로 인한 측정치 오차의 신뢰수준인 URA (User Range Accuracy)도 
함께 제공한다. 따라서, 사용자는 방송궤도력을 활용하여 위치뿐 아니라 위치 
신뢰 수준을 제공 받는다. 그런데, 방송궤도력은 미터 수준의 오차를 포함하고 
있기 때문에, 센티미터 수준의 정밀 위치를 필요로 하는 경우에는 보다 정밀한 
궤도 및 궤도 신뢰수준 정보가 요구된다. 
 
Fig. 1 GPS satellite orbit and user confidence level. 
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최근 드론 편대 비행, 자율 주행, 지능형 교통 시스템, 충돌 회피 등의 센티
미터 수준의 정밀 위치기반의 어플리케이션들이 활발하게 연구됨에 따라, 실시
간 GPS 위성의 정밀 궤도 및 정밀 궤도 신뢰수준 제공을 위한 실시간 정밀 
궤도 결정 시스템이 요구되고 있다.[1]–[3] 실시간 GPS 정밀 궤도 결정 시스
템은 고정밀 GPS 데이터 처리 기술, 위성 궤도 예측 기술, 실시간 순차 필터 
등의 통합 기술로 센티미터 수준의 정밀 궤도와 정밀 궤도의 신뢰수준 추정이 
가능하기 때문에, 국내외에서 실시간 궤도결정 시스템을 개발하고 있다. 국내 
실시간 정밀 궤도 결정 시스템 연구는 고정밀 GPS 데이터 처리 기술, 위성 궤
도 예측 기술 등의 기반 기술을 구축하여, 3D RMS 20cm 수준의 정밀 궤도 결
정 및 제공이 가능하다. 그러나, 정밀 항법 사용자에게 적용하기 위해 보다 정
밀한 수준의 실시간 정밀 궤도 결정 시스템이 필요하다. 따라서, 본 논문에서
는 센티미터 수준의 실시간 GPS 위성 궤도 및 신뢰수준 제공을 위하여, 실시
간 정밀 궤도 결정 시스템을 연구한다. 
 
Fig. 2 Real-time precise GPS satellite orbit and user confidence level. 
GPS 위성의 궤도는 다수의 기준국으로 구성된 네트워크를 활용하여 계산할 
수 있다[4]. 그러나, GPS 위성은 고도 20,000km에 위치하기 때문에, 지상 네
트워크의 측정치의 기하학적 배치로 인해 궤도 정확도가 매우 낮다. 따라서, 
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정밀한 궤도 역학을 함께 활용한 실시간 항법 위성 정밀 궤도 결정 시스템을 
개발할 필요가 있다. 또한, 정밀 궤도 전파 기법은 정밀 궤도 역학과 정밀 좌
표 변환, 수치 적분을 필요로 하기 때문에 계산 량이 많아, 실시간 데이터 처
리를 위해서는 전체 알고리즘을 파악하고, 알고리즘을 효율화할 필요가 있다. 
더 나아가, 실시간 GPS 정밀 궤도 결정시스템은 궤도 공분산을 활용하여 궤
도의 정밀 신뢰 수준을 제공할 수 있다. 실시간 정밀 GPS 궤도의 신뢰수준은 
사용자 항법 성능 개선, 시스템 고장 감지 및 사용자 무결성등 활용도가 높다
[5]. 그러나, 현재 실시간 정밀 GPS 궤도의 공분산을 제공하고 있는 기관이 
없기 때문에, 이에 대한 연구가 부족한 상황이다.[6] 따라서, 본 연구에서는 
신뢰수준 제공을 위한 궤도의 정밀 공분산을 추정하고, 공분산 제공 파라미터
의 효율화 방안을 연구했다. 
본 연구에서는 전 세계에 분포한 기준국 측정치와 궤도 역학을 활용하여 실
시간 GPS 정밀 궤도 결정 시스템을 개발하고, 이를 활용하여 정밀한 위성의 
위치와 공분산을 추정한다. 실시간 GPS 정밀 궤도 결정시스템은 알고리즘을 
분석하여 실시간 구조에 적합하도록 알고리즘 효율화를 위해 알고리즘 계산량
을 분석하고, 궤도 환경에 따른 실시간 정밀 궤도 결정 성능을 분석하여 최종
적으로 센티미터 수준의 정밀 궤도 결정 시스템을 개발한다. 또한, 추정된 공
분산의 특징을 분석하여 사용자에게 효율적으로 제공할 수 있는 방안을 제안
한다. 제안된 공분산 제공방안은 시뮬레이션을 활용하여 사용자의 위치 신뢰수
준에서 평가하여 효과를 확인한다.  
2. 연구 동향 
본 논문에서는 실시간 GPS 정밀 궤도 결정 시스템을 개발하고, 추정된 정밀 
궤도 공분산 파라미터의 효율화를 수행했다. 본 절에서는 실시간 GPS 정밀 궤




1) 실시간 GPS 정밀 궤도 결정 시스템 
GPS 정밀 궤도 결정 시스템은 정밀 궤도 예측 모델, 섭동보델 변수 추정, 
기준국 인프라, 고정밀 측정치 관측 모델, 수치적분 등의 통합 기술이다. 초기 
GPS 위성의 정밀 궤도 결정 연구는 후처리 환경에서 활발히 진행되었으며, 궤
도 예측 모델과 섭동 모델 변수 추정 등의 기술이 집중적으로 연구되고, 보다 
정밀한 궤도 결정 수행을 위해 기준국 인프라가 확장되면서 성능이 점차 개선
되었다. 
미국 NASA (National Aeronautics and Space Administration) 의 JPL (Jet 
Propulsion Laboratory)은 GIPSY/OASIS (GNSS-Inferred Positioning System 
and Orbit Analysis Simulation Software) II 소프트웨어[7]와, 스위스 베른 대
학의 CODE (Center for Orbit Determination in Europe)의 Bernese  GNSS 
software[8]는 대표적인 후처리 정밀 궤도 결정 시스템으로, 각 기관들은 매
일 궤도를 추정하고 이를 통합 및 평가하면서, 궤도 전파 모델을 포함한 궤도 
결정 시스템을 개선했다.[9] CODE는 새로운 태양풍 모델 ECOM (Extended 
CODE Orbit Model)을 제안하여, 3D RMS 10cm 수준의 정밀 궤도 결정이 가능
해졌다. 더 나아가, 기준국을 추가로 기준국 네트워크 확장되어, 관측 환경이 
향상되었다. 1994년에는 38개 기준국를 활용하여 궤도 추정을 수행하였으나
[10], 현재는 100개 이상의 기준국으로부터 데이터를 수집하여 궤도를 추정에 
활용하고 있다.[11]. 최근에는 SLR (Satellite Laser Ranging)을 활용하여 위성
의 정확도를 평가하고, 이를 통해 궤도 전파 모델을 개선하면서, 1D RMS 
2.5cm 수준의 정밀 궤도 결정이 가능해졌다.[12]–[14] 후처리 정밀 궤도 결
정 연구는 지구 물리, 측지 등의 연구에 도움이 되었으며, 정밀 궤도 예측 모
델 및 섭동력 계수 추정등의 성능을 향상시킬 수 있었다. 그러나 궤도 예측 모
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델, 정밀 좌표 변환, 고정밀 관측 모델 처리, 다수의 기준국 데이터 처리 등의 
과정은 계산 량이 많기 때문에, 수일의 데이터 처리 시간이 필요하다. 따라서, 
실시간 정밀 궤도를 활용하기 위해서는 추가적인 연구가 필요했다. 
실시간 정밀 궤도 결정 시스템은 인공지능 자동차, 자율주행 차량 등의 실시
간 정밀 항법 시스템의 요구에 따라 연구되었다. 실시간 정밀 항법 시스템은 
RTK (Real-Time Kinematics)와 PPP (Precise Point Positioning) 등의 정밀 
항법 시스템을 기반으로 하기 때문에, 사용자는 센티미터 수준의 정밀 궤도 정
보를 필요로 한다. 또한, 실시간 처리를 위한 실시간 구조와 실시간 데이터 제
공을 위한 효율적인 알고리즘 구성이 요구된다. 이를 위해, 실시간 정밀 궤도
는 후처리 정밀 궤도로부터 미래 궤도를 예측하여 제공하는 방식[15]–[17]과 
순차 필터를 활용하여 매 순간 궤도를 추정하는 방식[18]로 제안되어왔다. 현
재 실시간 GPS 정밀 궤도의 종류는 대표적으로 IGS 초신속 궤도, IGS RTS 
(Real-Time Service)가 있으며, 상용 PPP 서비스 등이 있다. 
IGS 초신속 궤도는 후처리 결과로부터 예측된 궤도로, 데이터 생성 시점에
서 과거 3일치 데이터를 활용하여 궤도를 추정하고 24시간 궤도를 예측해 제
공한다.[19] 이 방법은 기존의 후처리 정밀 궤도 결정 정확도가 2.5cm 수준
으로 매우 정밀하기 때문에[20], 단순히 궤도 전파를 수행하는 방법 만으로도 
정밀한 궤도를 제공할 수 있으며, 최대 1D RMS 5 cm 로 제공한다.[21] 그러
나, 궤도 예측시간의 제곱에 비례하여 궤도 정확도가 떨어지고, 추정 후 예측
되지 않은 기동이 발생하면 궤도 정확도가 급격히 저하될 수 있다.  
또 다른 방법은 순차 필터를 활용하여 실시간으로 GPS 측정치를 매 순간 
실시간 위성의 위치를 결정하는 방식으로, IGS 분석 센터의 하나인 CNES 
(Centre National d’Études Spatiales)는 매 epoch 측정치를 활용하여 위성의 
위치와 시계를 동시에 추정한다. [22] 순차 필터를 활용하는 방식은 위성의 기
동을 즉각 반영할 수 있기 때문에, 외란에 강건하다. 또한 실시간으로 추정하
기 때문에 성능이 유지되는 장점이 있다. 다만, 실시간 GPS 정밀 궤도 결정 
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시스템은 데이터 처리량이 상당하고, 정밀한 좌표 변환, 궤도 예측 기술, 수치 
적분은 계산 량이 매우 크기 때문에, 실시간 구조의 순차 필터를 활용하는 경
우 이를 최적화 할 필요가 있다.  
국내 실시간 GPS 정밀 궤도 결정 연구는 2010-2015년 한국천문연구원과 
전자통신연구원, 연세대 공동 연구로 수행되었다. 확장형 칼만 필터를 활용하
여 실시간구조의 GPS 정밀 궤도 결정 시스템을 구축하여 위성의 궤도 및 시
계를 동시 추정한 결과, 3D RMS 20cm 수준의 정밀 궤도 결정할 수 있었다. 
그러나, RTK와 PPP 같은 실시간 정밀 항법 시스템에 활용하기 위해, 보다 정
밀한 실시간 정밀 궤도 결정 시스템 구축을 위한 연구가 필요한 상황이다. 그 
외에도 세종대에서 GPS 정밀 궤도 결정 시 태양풍 계수의 상관성 연구, 
ECOM 모델을 사용한 후처리 정밀 궤도 결정 시스템의 궤도 오차 분석[23] 
등의 궤도 전파 모델 및 섭동력 모델 계수 추정과 관련한 연구가 진행되고 있
다. 
2) 실시간 정밀 궤도 신뢰수준 제공 연구 
실시간 정밀 궤도 결정 연구는 정확도 개선 연구가 주로 이루어져 왔으나 
[19], [24], [25], 최근에는 실시간 정밀 사용자의 안전에 관심이 집중되면서 
실시간 정밀 궤도 신뢰수준 제공에 관한 연구가 활발히 진행되고 있다.  
실시간 정밀 궤도의 신뢰수준은 일반적으로 URA (User Range Accuracy)로 
사용자에게 제공한다[26]. URA는 측정치 내의 궤도오차 및 시계오차를 보장
할 수 있는 스칼라 값이다[25], [27]. 궤도 오차는 사용자의 위치에 따라 서로 
다른 크기로 측정치 오차를 발생하지만, URA는 지상의 모든 사용자의 궤도 및 
시계오차를 보장하기 위해 최대오차보다 크게 제공된다. 이에 따라, 사용자는 
불필요하게 큰 값을 제공 받게 된다. 무결성 관점에서 궤도 신뢰수준은 궤도오
차를 over bound 해야하지만, 불필요하게 큰 궤도 신뢰수준은 시스템의 가용
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성을 감소시킨다[28]. 따라서, 실제 오차 분포를 적합한 궤도 신뢰 수준을 제
공할 필요가 있다. 또한 URA는 궤도 단독의 신뢰수준이 필요한 RTK 사용자
의 경우에는 활용하기 어렵다. 
실제 궤도오차 분포에 가장 적합한 궤도 신뢰 수준을 제공하는 방법은 궤도
의 전체 공분산을 제공하는 방법이다. 궤도의 전체 공분산을 제공하면, 사용자
는 위성 시선 벡터 방향으로 투영하여, 실제 측정치 내의 궤도오차 신뢰 수준
을 계산할 수 있다. 궤도 전체 공분산을 제공하면 시스템의 가용성 향상뿐 아
니라 사용자의 위치, 고장 감지 등 다양한 분야에서 성능 개선이 가능하다
[29], [30]. 그러나 현재 전체 공분산 정보를 제공하고 있는 기관이 없기 때문
에 위성 별 최대 오차 또는 축 별 표준편차 정보만을 활용하여 기대효과를 제
안하고 있다. El-Mowafy는 궤도 공분산을 활용한 IGS RTS의 고장을 감지 방
안을 제안하였으나, 현재 전체 공분산 정보가 없기 때문에 실시간 정밀 궤도의 
최대 오차 수준을 활용하여 기대효과를 분석했다[29]. 향후 실시간 GPS 정밀 
궤도의 전체 공분산이 제공된다면, 실제 오차 분포에 적합한 불확실성 제공이 
가능해지며 이를 활용한 고장 감지 성능도 개선될 것으로 기대한다. 
사용자 위치 신뢰수준 제공 등의 다양한 활용을 위해, IGS에서도 전체 공분
산을 제공할 계획을 가지고 있다. 현재까지는 위성 별 ECEF 좌표계의 각 축 
별 표준편차값을 제공하고 있다[6], 그러나, 궤도의 역학적 특성에 따라 궤도
의 공분산은 축간 상관관계를 갖는다[26]. 따라서, 정밀 궤도의 전체 공분산을 
제공할 필요가 있으며, 이와 관련한 연구가 필요하다. 
3. 연구 내용 및 방법 
본 연구에서는 정밀 항법 사용자의 정확도 개선과 신뢰수준 제공을 위한 실
시간 GPS 정밀 궤도 결정 시스템을 개발하고, 신뢰수준 제공을 위한 공분산 
파라미터 제공 방안을 연구한다.  
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실시간 정밀 궤도 결정 시스템은 순차 필터의 하나인 EKF (Extended 
Kalman Filter)를 활용하여 실시간구조를 구현하였다. 정밀한 궤도 결정을 위
해 GPS 궤도 섭동력을 구현하고, 특별히 지구 및 달 그림자에 의한 태양풍 모
델 추정 성능을 분석하였으며, 그림자 모델을 포함한 궤도 예측 기술과 섭동 
모델 계수 추정을 고려한 궤도 결정 성능은 시뮬레이션과 실측데이터를 기반
으로 검증했다. 궤도 결정 결과는 현재 가장 정밀하다고 알려져 있는 IGS의 
정밀 궤도력을 기준 궤도로 평가 및 검증하였다. 위성의 공분산은 무결성을 만
족하기 위해 제공된 공분산이 실제 오차를 충분히 반영하는지 분석했다.  
실시간 정밀 궤도 시스템에서 추정된 정밀 궤도는 위성의 진행방향으로 큰 
경향성을 가지는 위성오차를 가진다. 일반적으로 궤도 오차의 수준을 하나의 
스칼라 값으로 제공하고 있는데, 이러한 궤도 오차의 공분산을 모두 제공해주
면, 사용자는 자신의 위치 수준을 더 작게 계산할 수 있다. 본 연구에서는 공
분산을 제공할 때 궤도 공분산의 특성을 고려하여 사용자에게 제공하는 방안
을 제안하고, 제안된 방안이 공분산 정보를 충분히 제공함을 확인한다. 제공된 
공분산은 위성 궤도의 신뢰 수준과 사용자의 위치 신뢰 수준의 향상 정도로 
평가했다. 
4. 연구 결과의 기여도 
본 논문에서는 센티미터 수준의 실시간 궤도 결정 시스템을 개발하고, 실시
간 정밀 궤도의 효율적인 공분산 파라미터 제공 방안을 설계하였으며, 다음과 
같은 기여를 하였다. 
첫째, 센티미터 수준의 실시간 GPS 정밀 궤도 결정 시스템을 구현했다. 실
시간 GPS 정밀 궤도 결정시스템은 고정밀 GPS 관측 데이터 처리, 위성 궤도 
예측, 섭동 모델 변수의 추정, 자료 처리 필터 및 궤도 결정 기술로 구성된다. 
시뮬레이션 및 실측데이터를 통해 성능을 검증하여, 국내 실시간 GPS 정밀 궤
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도 결정 정확도 수준을 향상시켰다. 
둘째, 이중차분 측정치를 활용하여 시계오차와 분리된 궤도 정보를 추정하고, 
효율적인 알고리즘을 구현했다. 이중차분 측정치는 시계오차를 제거할 수 있어, 
궤도 단독의 정보 제공이 가능하다. 또한 궤도 결정 시스템은 데이터 처리량이 
많고, 추정 해야할 미지수가 많아 효율적인 알고리즘이 요구된다. 이중차분 측
정치를 활용하여 추정 해야할 미지수를 감소시켜 효율적인 알고리즘을 구현했
다. 
셋째, 실시간 GPS 정밀 궤도 공분산의 효율적인 제공 방안을 제안했다. 궤
도 오차 분포에 적합한 신뢰 수준을 제공하기 위해, 궤도 공분산 제공은 지속
적으로 필요성이 제안되어 왔으나, 이를 효율적으로 제공하는 방안에 관한 연
구 사례는 없었다. 실시간으로 추정된 궤도 공분산의 축간 상관관계 분석을 통
해, 축간 상관관계는 제거할 수 있는 방안을 제안하여, 공분산 파라미터를 효
율화 했다. 제안된 방법은 시뮬레이션을 통해 사용자 위치 신뢰수준 보장 및 
가용성 향상을 검증되었다.  
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2장. 실시간 GPS 정밀 궤도 결정을 위한 기본 요소 
1. GPS 시스템  
1) GPS 시스템 개요 
위성항법 시스템은 다수의 위성을 활용하여 위성의 위치와 방송 시각을 제
공함으로써 사용자에게 사용자의 위치와 시각을 제공하는 시스템이다. GPS는 
1987년부터 위성을 발사하기 시작해 1995년 정상 작동을 시작했다. 현재는 
GPS 외에도 GLONASS, Galileo 등의 전 지구 항법 시스템을 구축하고 있다. 
일본의 QZSS (Quasi-Zenith Satellite System)는 일본과 동아시아 영역을 대상
으로 지역 항법 시스템을 구축하고 있다. 우리나라도 KPS (Korea Positioning 
System)를 구축하여 동아시아 영역에서의 독자 항법 시스템을 계획하고 있다.  
GPS 시스템은 크게 위성, 제어국, 사용자 부문으로 나뉘며, 미공군에서 위성
과 제어국을 개발, 유지 및 운영을 수행하고 있다. 위성은 지상 사용자에게 4
개 이상의 가시 위성 제공이 가능하도록, 30여개의 위성을 운용하고 있다. 현
재 고도 약 20,000km 상공의 6개 궤도면에 위성들이 운용되고 있다. 위성에
서 방송된 신호는 위성의 위치, 위성의 신뢰수준, 위성 시계, 위성의 고장여부 
등을 메시지로 제공한다. [31] 2019년 현재, GPS 위성은 Block IIA, Block IIR, 
Block IIR-M, Block IIF, III/IIIF이 함께 운용되고 있다. 
제어국은 중앙국, 위성항법 시스템 유지 및 감시를 위한 16개의 기준국, 11
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개의 안테나으로 구성되어 있다.[32] 중앙국은 다수의 기준국에서 수신한 데
이터를 활용하여, 위성의 궤도를 추정하고 예측궤도를 생성하여 방송궤도력 메
시지를 생성한다. 생성된 메시지는 안테나를 통해 위성으로 전송한다.[33]  
 
 
Fig. 3 GPS satellite constellation[34] 
 
Fig. 4 Current satellite status[34] 
2) GPS 측정치 
 
１２ 
GPS 위성은 사용자에게 L1 (1575.42 MHz)와 L2 (1227.6 MHz) 주파수로 
신호를 방송하며, 최근에는 GPS 현대화로 L5 (1176.45MHz) 주파수도 함께 
활용하고 있다.[31] 위성은 GPS 궤도를 공전하며 지구 방향으로 항법메시지
를 포함한 위성항법 신호를 방송하고 있다. 항법 메시지는 사용자에게 위치를 
제공하기 위해 위성의 위치, 시계오차등을 계산할 수 있는 정보를 항법 메시지
로 제공한다[35].  
GPS 측정치는 수신기에서 위성항법 신호를 수신하였을 때 사용자에게 제공
할 수 있는 값들로 대표적으로 의사거리, 반송파 위상 측정치가 있다. [36] 의
사거리 측정치는 위성에서 방송된 신호가 수신기에서 수신되기까지의 시간을 
계산하여 거리정보를 계산한다.[37] 모든 전자기파는 빛의 속도로 이동하기 
때문에, 위성에서 방송된 신호가 수신기에 도달하기 까지의 시간을 계산하면 
위성으로부터 수신기까지의 거리 정보를 알 수 있다. 한편, 위성 시계와 수신
기 시계는 서로 동기되어 있지 않아, 위성과 수신기 시계 오차의 상대값이 측
정치 오차에 포함된다. 또한 위성항법 신호가 전리층을 통과하며 신호지연이 
발생하고, 대류층을 통과하면서 신호의 굴절이 발생하여 측정치 오차가 발생한
다. 그 외에도 신호가 전파하면서 다중경로 오차, 잡음 등의 오차가 발생하게 
된다. 수식 (1)은 의사거리 측정치를 나타낸 것으로, 각 오차요소는 사용자 위
치 추정에 영향을 주게된다.  
 
:  pseudo-range, : True distance
, :  Receiver and satelltie clock error
, :  Ionosphere and troposphere delay
:  Multipath, :  Receiver noise














반송파 위상 측정치는 위성과 수신기의 오실레이터에 의해 생성된 반송 파 
신호의 위상 차이를 측정[38]한 것이다. 시각 차이를 활용하여 계산하는 의사
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거리 측정치와 달리, 반송파 위상 측정치는 위성에서 전송된 반송파 위상과 수
신기 내부의 위상 차이를 측정한다. 그러나, GPS 반송파 위상 측정치는 실제 
몇 주기의 파장을 거쳤는지 알 수 없다.[39] 이를 반송파 위상 미지정수라고 
하며, 미지정수를 정확하게 계산하여야 정밀한 사용자 위치를 계산할 수 있다. 
그 외에도 반송파 위상 측정치에는 의사거리 측정치와 마찬가지로 위성 및 수
신기 시계 오차, 대류층 및 전리층 지연 오차, 다중 경로 오차, 잡음이 포함된
다. 의 사거리와는 달리 반송파 위상의 경우 다중경로 오차 크기가 작기 때문
에 일반적으로 무시 가능하다[40] 수식 (2)는 반송파 위상 측정치에 포함된 
거리 및 오차요소를 수식으로 나타낸 것이다. 
 
 
:  carrier-phase, N: ambiguity, : wave-length
:  carrier-phase multipath, :  carrier-phase receiver noise
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3) GPS 측정치 기타 오차 요소 
위성항법 시스템의 신호는 위성에서 사용자에게 도달하기까지 다양한 오차 
요소들이 발생한다. 위성 시계, 수신기 시계, 전리층 지연, 대류층 지연, 수신
기 잡음 외에도 Hardware bias, 안테나 위상 중심 오프셋 및 위상 변동 등이 
존재한다. 본 장에서 소개하는 기타오차요소는 크기가 작지만, 정밀 측위를 위
해 필요한 오차 요소들을 설명하고, 이를 보상하기 위해 필요한 정보들을 설명
한다. 본 절의 대부분의 내용은 [41], [42]를 참고하여 서술하였다. 
① Hardware bias 
Hardware bias는 위성에서 송신된 신호가 수신기에서 수신되기까지 위성 
송신기 또는 사용자 수신기의 Hardware에서 발생하는 시간지연을 말한다.[43] 
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수신기의 경우, 실제 신호가 안테나에 수신된 시각과 신호가 변조되어 내부 수
신기 시계에서 수신된 시각 사이에 시간 지연이 발생하는데 이를 수신기 
Hardware bias라고 한다. Hardware bias의 종류에는 inter frequency bias 
(IFB), inter-system bias (ISB), Differential Code Bias (DCB)가 있다. 현재 
IGS에서는 P1, P2 전리층 제거 조합을 기준으로 시계를 정의하고 있다. 
IFB는 주파수에 따라 하드웨어 지연이 달라지는 현상을 말하며, 수신기마다 
주파수에 따라 다른 값을 가진다. 따라서, 다른 기종의 수신기를 활용하여 차
분을 수행하면, 잔여오차가 남게 된다. 다행히도 수신기 기종이 같은 경우에는 
IFB는 기기 별로 유사하여[44], 동일 회사의 기종 사용시, 수신기 차분으로 
hardware bias는 제거될 수 있다. ISB는 서로 다른 위성항법 시스템 사이의 
편향 값으로, 다중위성항법 시스템에서만 영향을 미친다. 마지막으로 DCB는 
위성별, 주파수별로 다르지만 기준국에 대해서는 영향을 받지 않기 때문에, 위
성 차분시 제거된다.  
본 연구에서는 동일 회사의 수신기 기종으로 네트워크를 구성하고, 이중차분 
측정치를 활용하기 때문에 Hardware bias의 영향을 무시할 수 있었다. 
② 안테나 오프셋과 위상 중심 변동 
위성에서 방송된 위성항법 신호는 위성의 안테나 위상에서 사용자의 안테나
까지 이동하며, 측정치에 포함된 거리 정보는 위성 안테나에서 방송된 위치로
부터 수신기의 안테나에서 수신된 위치 사이의 거리이다. [42] 일반적으로 위
성의 정밀 궤도 결정에서는 궤도역학을 활용하기 위해 질량중심 위치를 제공
하며, 기준국은 안테나 바닥 위치를 제공한다. 따라서 정밀 항법 사용자가 위
성의 실제 방송위치를 계산하거나 자신의 위치를 계산하기 위해서는 안테나 
오프셋과 위상 중심 변동을 각각 보상해야 한다. 따라서, IGS는 각 위성과 수
신기 종류별 안테나 오프셋 및 위상 중심 변동 보상을 위한 값을 ANTEX로 
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제공하고 있으므로, 이를 활용하여 보상할 수 있다.  
위상중심이란, 안테나에서 신호가 송수신되는 위치의 평균위치를 말한다. 위
성의 안테나 오프셋은 위성의 질량중심과 위상 중심 사이의 거리를 말하며, 위
성 중심 좌표계에서 정의된다.[45] 따라서, 사용자는 GPS 위성의 자세를 계산
하여, 보상할 수 있다. GPS 위성의 자세는 지구를 안테나가 지향하고, 태양열 
전지판은 태양을 지향하도록 유지하고 있다. 일반적으로 GPS 위성의 위상중심  
보상을 위해 지구 중심방향을 z축으로 정의하고, 태양 전지판의 축을 y축으로 
정의한다. y축은 z축과 태양의 방향과 수직하게 정의한다. 따라서, 태양과 위성
의 위치벡터를 활용하여 위성의 자세를 (3)과 같이 계산할 수 있으며, 이를 활
용하여, (4)와 같이 위상 중심을 보상할 수 있다. 
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안테나 오프셋은 일반적으로 z축 방향으로 크게 나타난다. 안테나 오프셋은 
z축 방향으로 가장 크게 나타나는 이유는 안테나가 위성의 외부에 부착되기 
때문이다. Fig. 5는 Block IIF 위성의 사진으로 위성 본체에 태양열 전지판이 
달려있는 구조로 구성되어있어, 안테나는 위성이 지구를 지향하는 방향의 한 
면에 부착되어 있으며, 위성의 본체는 약 2m 수준의 육면체로 나타나기 때문




Fig. 5 GPS block IIF satellite center of mass and antenna [46] 
지상의 기준국 안테나는 수평면에 맞추어 설치되며, 북쪽 방향으로 기준을 
맞추어 설치된다. 따라서, 모든 기준국 안테나는 ENU (East North Up) 좌표계
에서 동일한 크기의 안테나 위상 중심 오프셋과 위상중심 변동을 가지게 된다. 
따라서, 지상의 안테나 위상 중심은 ENU 좌표계에서 정의 되고, IGS는 안테나 
기종 별 위상 중심 오프셋과 변동을 모두 제공한다. 
 
, , :  Phase center offset for user receiver 
in ENU frame provided by IGS
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위상 중심 변동은 위성의 위상중심으로부터의 변동량을 말한다. 위성의 위상 
중심 변동은 Fig. 6와 같이 지구 중심 방향을 기준으로 정의하는 θ (nadir 
angle)를 기준으로 제공한다. 위성의 안테나는 지향성 안테나이기 때문에, 지
구 중심방향으로 자세를 유지하며 신호를 방송하고 있으며, 위상 중심 변동은 
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θ값의 범위는 0도에서 17도로, θ을 1도 기준으로 나누어 위상 중심 변동의 
크기를 제공하고 있다. 사용자는 자신의 위치에서 θ을 계산하여, 제공된 위상 
중심 변동 크기를 선형보간하여 활용할 수 있다. 
 
Fig. 6 Nadir angle.definidion. 
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(6) 
반면, 지상의 기준국 안테나의 위상 중심 변동 크기를 위성의 앙각과 방위각
을 앙각과 방위각을 기준으로 보상값을 제공한다. 앙각은 0-90도 사이의 값을, 
방위각으로는 0-360도 사이의 값을 5도 간격으로 제공하며, 사용자는 선형보
간으로 보상값을 활용할 수 있다. Fig. 7는 Trimble 59800 안테나의 위상 중심 




Fig. 7 Trimble 59800 antenna phase center variation. 
③ 위상 말림 현상 (Phase wind-up) 
GPS 위성은 우측 원형 편파로 신호를 방송하기 때문에 반송파 위상은 위성
의 상대적인 안테나 좌표계의 차이에 따라 관측되는 위상의 차이가 발생한다. 
위성의 안테나와 수신기의 안테나가 서로 한바퀴를 돌게 되면 반송파 위상 측
정치는 한 파장 차이가 발생한다. 이러한 현상을 위상 말림 현상이라고 한다
[47],[48]. 따라서, 정밀 항법 사용자의 경우, 위성의 자세를 고려한 위성체 
좌표계와 수신기 안테나 좌표계를 활용하여 위상 말림 현상이 한파장(19cm)
까지 발생할 수 있기 때문에, 반드시 보상해 주어야 한다. 위상 밀림 현상은 
수신기와 위성의 좌표계의 상대적인 위치에 따라 발생하기 때문에, 위성의 동
체 좌표계와 기준국의 지역 좌표계를 활용하여 보상할 수 있다. 
④ 지각 및 해양 조석 현상 
지구는 태양과 달의 중력으로 인해 지구의 지각 및 해양의 형태가 변한다. 
이러한 현상을 조석현상이라고 하며, 조석현상에 의해 지각과 기준국의 위치가 
함께 변한다. 따라서 정밀한 측위를 수행하기 위해서는 조석 현상을 고려할 필
요가 있다. 조석에 의한 지구의 변형은 지각, 해양, 대기, 축으로 크게 네가지
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로 분류된다[49]. 각 모델은 태양과 달의 위치, 사용자 위치, 시각에 따라 모
델링되며, IERS에서는 각 모델을 제공하고 있다. 따라서, 실시간 GPS 정밀 궤
도 결정 시스템은 실시간으로 태양과 달의 위치, 기준국의 위치를 활용하여 조
석현상을 보상해 주어야 한다. 
⑤ 상대성 효과 
 상대성 효과는 움직이는 좌표계 간의 시계가 서로 다르게 흐르기 때문에 
발생한다. 현재 원자시계는 회전하는 지구 표면에서 정의하고 있다. 그런데 상
대성효과에 따라 상대 속도 및 중력장 차이에 따라 상대성 효과가 발생하기 
때문에, 이를 보상해주어야 한다. 정밀 측위 사용자가 고려해야할 상대성 효과
는 크게 두가지가 있다. 먼저, 궤도의 이심률에 의해 상대성효과는 방송궤도력
의 항법 메시지에 포함되어 있는 정보로 (6)과 같이 보상이 가능하다. 또한, 
두번째 상대론적 효과는 지구와 위성의 중력장 차이로 발생하는 오차로 신호 
전파 보정이 (7)과 같이 보상되어야한다.  
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1994년 설립된 IGS (International GNSS Service)는 위성항법시스템의 측정
치와 정밀 데이터를 제공하는 기관이다. 위성항법 시스템의 다양한 과학적, 교
육적, 산업적 활용을 위해 세계적인 기준국시스템을 구축하고, 데이터를 제공
한다. 다양한 기관과 대학, 연구소가 함께 연합하여 위성항법시스템의 정밀 위
성 궤도 추정, 지구 자전 감시, 전리층 및 대류층 감시, 기준국 위치 추정 등
을 수행하고 제공한다. 현재, IGS는 Fig. 8와 같이 400여개의 기준국을 구축하
여 GPS, Galileo, Beidou, QZSS 등의 위성항법 시스템 신호를 수신하고, 사용
자에게 제공한다. 전 세계적으로 4개의 데이터 센터에서 각 데이터를 관리하
고, 12개의 분석 센터에서 위성항법 데이터를 활용하여 정밀 위성 궤도 및 시
계, 정밀 대류층, 전리층 전자밀도 등을 추정하여 제공한다. 본 절에서는 특별
히 IGS에서 제공하는 궤도 데이터와 이를 활용하는 방법에 대해 설명한다. 
 
 
Fig. 8 IGS reference network status (11/15/2019). 
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IGS에서 제공하는 위성 궤도 및 시계는 방송궤도력, 신속 정밀궤도력, 초신
속 정밀 궤도력, 후처리 정밀궤도력 총 4가지 제품을 제공한다. 방송궤도력은 
위성에서 실시간으로 방송하는 궤도 정보이다. IGS 기준국은 실시간으로 수신
된 항법 데이터를 저장하고, IGS 데이터 센터로 송신하여 실시간 데이터 활용
을 돕는다. 데이터 센터에서는 방송궤도력 정보를 실시간 스트리밍으로 제공하
기도 하고, RINEX 형식으로 1시간 간격 또는 하루 간격으로 데이터를 업로드 
한다. 방송궤도력의 정확도는 미터 수준이며, 위성의 방송중심 좌표를 제공한
다.  
그 외에도 신속 정밀궤도력, 초신속 정밀 궤도력, 후처리 정밀 궤도력은 10
여개의 IGS 분석기관에서 추정한 정밀 궤도를 제공한다. 그 중 가장 정밀한 
궤도 정보는 후처리 정밀 궤도력이다. 후처리 정밀 궤도력은 1-3일의 위성항
법 데이터를 활용해 센티미터 수준의 정확도를 가지고 있어, 실시간 궤도의 정
확도를 평가하거나, 후처리 정밀 위성항법 수행에 주로 활용된다. 그러나, 궤
도 정보를 생성하는데 12-18일의 데이터 처리 기간이 필요하기 때문에, 실시
간 사용자가 직접 활용하는데는 어려움이 있다. 신속 궤도력은 후처리 정밀궤
도력 보다 데이터 처리 기간을 17-41시간으로 후 제공되는 제품이다. 위성의 
궤도 정확도는 후처리 정밀궤도와 유사하지만, 위성의 시계오차 수준이 감소한
다. 더 나아가, 실시간 사용자에게 정밀한 위치 제공을 위해, 초신속 궤도력을 
제공하고 있다. 초신속 궤도력은 최근 3일 데이터를 활용하여 후처리 정밀 궤
도 결정을 수행하고, 24시간 궤도를 예측하여 정밀 위성 궤도 및 시계정보를 
제공한다. 매일 3, 9, 15, 21시에 후처리된 24시간 데이터와 예측된 24시간 궤
도를 제공하여, 사용자에게 실시간으로 정밀 궤도를 제공하고 있어, 실시간 정
밀 항법 수행을 지원하다. 각 궤도는 시간계는 GPST를 기준으로 제공되고, 
방송궤도력의 좌표계는 WGS84, 정밀궤도력의 좌표계는 ITRF 2014다.  
본 연구에서는 추정한 실시간 정밀 궤도를 후처리 정밀 궤도력을 기준으로 
평가한다. IGS 최종궤도는 정밀한 궤도 추정을 위해 12-17일 이후에 궤도 제
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공이 가능하다는 단점을 가지지만, 필터의 정확도를 평가하는데 가장 적합하다. 
따라서 원하는 시점에서의 정밀 궤도 계산은 보간이 필요하다. IGS에서 제공되
는 궤도 데이터의 보간법은 [68]에서 2시간 데이터의 보간을 위해서는 앞뒤 
한시간 데이터를 포함한 4시간 데이터를 16차 다항식으로 보간하여야 mm 정
확도로 보간이 가능함을 확인했다. 
3. 시간계 및 좌표계 
실시간 GPS 정밀 궤도 결정시스템은 다양한 측정치와 좌표 변환, 섭동력 모
델등을 통합한 시스템으로, 각 모듈별로 서로 다른 좌표계와 시간계를 활용한
다. 본 절에서는 다양한 시간계와 좌표계의 정의 및 관계를 설명하고, 실시간 
GPS 정밀 궤도 결정 시스템에서 활용한 시간계와 좌표계를 소개한다.  
1) 시간계 
시간은 일상생활이나 과학, 공학 등의 분야에서 활용되는 차원으로, 태양시, 
항성시, 원자시 등의 다양한 시간계가 존재한다. 시간을 정의하는 방법은 지구 
자전, 지구 공전, 원자 진동 등을 기준으로 정의할 수 있으며[50], 각 시간계
는 용도에 따라 다르게 사용될 수 있다. 본 절에서는 지구 자전으로 정의된 태
양시, 항성시, 세계시를 설명하고, 지구 공전을 고려한 지구 역학시, 원자 진동




Fig. 9 Solar time and sidereal time 
지구의 자전으로 시간을 정의하는 방법은 크게 태양을 기준으로 하는 태양
시(Solar time)와 춘분점을 기준으로 하는 항성시(Sidereal time)로 나뉜다. 태
양시는 태양의 남중고도 주기를 하루로 정의한다. 태양시로 하루동안 지구는 
약 361도 자전하는데, 이는 지구가 태양을 공전하기 때문이다. 반면, 항성시는 
항성을 기준으로 계산하기 때문에, 태양시와 같이 지구 공전에 의한 효과를 무
시할 수 있어, 항성시로 하루동안 지구는 360도 회전한다. 따라서 좌표변환을 
위해 지구의 자전을 계산할 때는, 항성시를 활용해야 한다. Fig. 9는 지구의 자
전과 항성시, 태양시의 관계를 나타낸 그림이다. 
지구의 자전은 조수 변동, 내부질량의 이동 등으로 인해 관성 모멘트와 회전
축 진동 등으로 자전 속도가 균일하지 않다. 따라서, 태양시와 항성시는 실제
시간(Apparent time)과 평균시간(mean time)으로 나누어 정의할 수 있다. 
1935년 국제 천체 연맹에서는 그리니치의 평균 태양시에 12시간을 더하여 정
의한 세계시(Universal Time)를 제안했다.[51] 세계시는 UT0, UT1, UT1R, 
UT2등 여러 종류가 있으나, 가장 보편적으로는 극 운동의 영향을 보정한 
UT1을 활용한다. 이를 활용하면, 춘분점과 지구고정 좌표계의 x축 간의 각도
 
２４ 
를 계산할 수 있기 때문에, 지구 관성 좌표계 대비 지구 고정 좌표계의 자전 
효과를 고려할 수 있다. 그런데, UT1은 평균 태양시이기 때문에, 먼저 
GMST(Greenwich mean sidereal time)을 계산하고, 실제 항성시 GAST 
(Greenwich apparent sidereal time)을 계산해야 한다.  
원자시(Atomic Time)는 원자의 진동 횟수를 기준으로 1초를 정의하고 정밀
하게 유지된다. 지구의 자전속도는 계속 느려지기 때문에, 지구 자전을 기준으
로 정의한 시간의 길이는 일정하지 않고 변하게 된다. 반면, 국제 도량형국
(BIPM, bureau International des Poids et Mesures)에서는 원자시의 하나인 
TAI (International Atomic Time)를 제공하며, 이를 유지하기 위해 세계 각지
의 400 여개의 원자시계로부터 세슘 원자의 공전 주기를 활용하여 1초를 정
의한다. 우리의 일상생활에서 활용하는 UTC (Coordinated Universal Time)의 
초단위는 TAI에서 정의된 초 단위를 활용하지만, UT1과 0.9초 이상 차이 나
지 않도록 유지된다. 이를 위해 윤초 (leap second)를 매년 제공한다. GPS 시
계도 원자시의 하나로, TAI와 동일한 초 단위를 가지며, 1980년 1월 6일의 
UTC와 동기되어 있기 때문에, TAI 대비 19초의 윤초를 갖는다. 
역학시 (Dynamic Time)는 태양계의 행성 운동을 유도하기 위해 정의된 시
간이다. 태양계역학시(Barycentric Dynamic Time)는 뉴턴 역학의 개념을 따르
는 관성 시간계로 운동 방정식에 활용되는 시간 변수에서 활용된다. 지구시
(Terrestrial Time)는 준 관성 지구 역학시(Terrestrial Dynamic Time)와 천문
력(Ephemeris Time)으로도 불리며, 위성 궤도 운동에 대한 미분 방정식 해석
등에 활용될 수 있다. 특별히, 두 시간계 모두 태양과 달의 위치를 계산할 때 
활용된다.  
각 시간계의 관계는 다음과 같이 나타낼 수 있다. 좌표변환의 지구 자전을 
계산하는 UT1 시간은 TAI 대비 점점 느려지고 있기 때문에, TAI-UTC 윤초
를 활용하여 보상하고, UTC-UT1 차이는 추정하여 보상해야 한다. 가장 최근
에 UTC에서 발생한 윤초는 2016년 12월 31일 1초이며, 현재 TAI 대비 
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UTC 사이의 윤초는 37초이다. GPS 측정치는 GPS 신호가 방송된 시각과 수
신된 시각을 측정함으로써 측정치를 제공하며, 궤도 역학에서 좌표 변환, 태양
과 달의 좌표 등은 서로 다른 시간계를 활용하고 있다. 
 
 
Fig. 10 Relation between various time systems. 
 
본 논문의 위성궤도 결정시스템은 다양한 시간계 및 좌표계를 사용한다. 
위성의 시간계는 위성 궤도 역학의 기준이 되는 TDT (Terrestrial Dynamic 
Time), 측정치의 기준시간인 GPST (GPS Time) 를 활용한다. 또한, 좌표 변
환 단계에서 지구 자전을 고려할 때는 UT1을 활용한다. 
 
2) 좌표계 
GPS 시스템은 사용자의 일상에 밀접한 지구 중심, 지구 고정 좌표계 ECEF 
(Earth-centered Earth-fixed)를 중심으로 정보를 제공한다. 그러나 궤도 역
학 및 천체 좌표계는 지구 중심, 지구 관성 좌표계 ECI (Earth-centered 
inertial) 에서 정의된다. 본 절은 ECEF, ECI 좌표계의 개요를 설명하고, 본 연
구에 활용한 좌표계를 정리한다. 
ECI는 ICRS (International Celestial Reference System)이라고도 불리며, 국
제 천체 연맹에서 우주의 먼 천체인 퀘이사, 은하 등을 활용하여 VLBI(Very 
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Long Baseline Interferometer)로 좌표계를 정의한다. 대표적으로는 J2000, 
ICRF (International Celestial Reference System)가 있으며 두 좌표계의 축간 
각도 차이는 0.1arcsec 수준이다. ECEF는 ITRS (International Terrestrial 
Reference System)이라고도 불린다. ITRS의 종류로는 ITRF(International 
Terrestrial Reference Frame), WGS(World Geodetic System) 84 등이 있다. 
ITRF는 GPS, VLBI, SLR(Satellite Laser Ranging), DORIS(Doppler 
Orbitography and Radio-positioning Integrated by Satellite instrument) 등의 
측지 시스템을 활용해 좌표계의 실현을 생산한다. ITRF는 IERS에서 수립 및 
관리를 수행하고 WGS84는 NGA (National Geospartial-Intelligence Agency)
에서 GPS 측정치를 기반으로 추정 및 관리를 수행한다. 
IERS (International Earth Rotation Service)는 ICRF와 ITRF를 수립하고, 두 
좌표계 사이의 좌표변환을 위한 매개 변수를 관리한다. 일반적으로 두 좌표계 
사이의 좌표변환은 축의 세차 및 장동운동, 자전효과, 극 운동 네가지로 나누
어 모델링을 수행하고 활용한다. 특별히 자전효과는 지구의 자전속도가 일정하
지 않기 때문에 UT1-UTC 시간을 추정해주어야 정밀한 좌표변환이 가능하다. 
또한 극운동의 극 좌표 𝑥𝑝𝑜𝑙𝑒, 𝑦𝑝𝑜𝑙𝑒의 값을 추정해야한다. 따라서, IERS는 이와 
같은 ERP (Earth Rotation Paraemeter) 또는 EOP (Earth Orientation 
Paremeter) 로 불리는 값들을 추정하고, 1년의 예측값을 발행하고 있다. [52], 
[53] 본 연구에서는 IERS C04 형식의 EOP 데이터를 활용하여 좌표변환을 수
행한다.  
궤도역학은 ECI 좌표계에서 구현되며, 일반적인 GPS 시스템은 ECEF를 기
반으로 구현된다. 본 연구에서 활용된 ECI 좌표계는 J2000을 활용하고, 태양
과 달의 좌표계는 ICRF, IGS 정밀궤도력은 ITRF 2014, 방송궤도력은 WGS84
를 활용한다. 활용하는 제품에 따라 적절한 좌표변환을 취하였으며, ECI와 
ECEF 좌표계 사이의 좌표 변환 방식은 Equinox based method를 활용했다. 
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4. GPS 위성 동역학 
GPS 위성은 고도 20,000km 상공을 공전하고 있다. 해당 고도에서 위성은 
지구 중력 뿐아니라 태양과 달의 중력, 태양풍, 조수 간만 차에 의한 중력변화, 
상대성 효과 등의 힘을 받는다. 따라서, 위성의 궤도를 정밀하게 결정하기 위
해서는 각 섭동력의 영향을 분석하고 정밀하게 고려해야 한다. 
Fig. 11은 PRN 1 위성이 2018 년 1월 15일 하루 동안 공전할 때, 위성에 
미치는 힘의 크기를 나타낸 것이다. 각 섭동력은 매우 작은 크기의 힘으로 위
성의 움직임에 작용하지만, 힘이 24시간 전파되면 궤도 예측값은 상당히 크다. 
따라서, 위성 동역학을 활용한 궤도 전파나 이를 활용한 정밀 위성 궤도 결정
을 수행하는 경우 위성 동역학은 정밀하게 고려되어야 한다. 따라서, 4절에서
는 각 섭동력의 발생 원인을 설명하고, 본 논문에서 고려한 방법을 소개한다. 
 
 
Fig. 11 Perturbations for PRN1 orbit on the 1st day of 2018. 
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1) 지구의 중력 
지구에 의한 중력은 TWO BODY problem으로 지구와 위성 두 질량을 질점
으로 가정하여 다음과 같이 나타낼 수 있다. 이 때, 지구에 의해 생성된 중력
장은 거리에 따라 균일한 중력장을 가진다. 그러나 실제 지구는 부피를 가지는 
질량이기 때문에, 지구의 중력장의 분포가 균일하지 않다. 따라서 이를 고려하
여 모델링해야 한다. 지구의 형태는 적도부근이 뚱뚱한 형태의 비균일 물체일 
뿐 아니라, 태양과 달의 인력에 의한 조석현상으로 지각과 바다가 각각 시간에 
따라 변한다. 따라서, 지구의 중력장은 정적인 영역과 조수 간만의 차에 의해 
따로 모델링 되었으며, 본 장에서는 정적인 영역에 대해 설명하고 조석 현상에 
의한 중력장 변화는 4)에서 설명한다. [52] 
1980 년대 이후 CHAMP, GRACE 저궤도 위성과 구면조화 함수를 활용하여 
지구 중력장 모델을 추정하기 시작했다. 현재 구면조화함수를 활용하여, 제공
되는 중력장 모델은 EGM96, JGM-3, EGM2008 등이 있다. 본 논문은 IERS 
(International Earth Rotation Service)에서 제공하는 EGM 96 모델을 활용하
였으며, 해당 모델은 지구의 중력장을 구면조화함수 360 차항까지 지원한다. 
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2) 3체 중력 
위성은 우주환경에서 지구의 중력뿐 만 아니라 태양과 달의 중력의 영향을 
받는다. 태양과 달 그리고 태양계 행성에 의한 중력은 천체들을 질점으로 가정
해도 정밀하게 유도할 수 있다.[54] 지구 중심 관성 좌표계에서 중력에 의한 
섭동은 만유인력 법칙에 따라 위성의 위치, 천체의 위치와 중력상수, 질량으로 
(9)와 같이 나타낼 수 있다. 
 




a :  acceleration of the third body gravity,
:  gravitational constant of the third body,
















천체의 위치는 미국 항공우주국 JPL (Jet Propulsion Labarotory) 에서 제공
하는 DE 405를 활용한다. JPL은 다양한 우주 비행체 미션 수행을 위해 태양, 
달 그리고 9개의 태양계 행성의 위치를 추정하고, 예측 위치를 제공한다. [55] 
DE 405 모델은 1997년 생성되어, 1599 년부터 2201 년까지의 위치를 제공하
기 때문에, 본 연구뿐 아니라 다양한 궤도 결정 연구에서 활용되고 있다. 이때, 
천체 위치는 시리즈 별로 다른 좌표계로 제공되고 있는데, DE 100 시리즈는 
B1950 좌표계를 기준으로 제공하며, DE 200 시리즈는 J2000 좌표계로, DE 
400 시리즈는 ICRF (International Celestrial Reference Frame) 좌표계로 천
체의 위치를 제공한다. 
IGS의 후처리 정밀 궤도 결정에서는 태양과 달 뿐아니라, 수성, 목성, 금성, 
토성의 중력까지 고려한다. 태양과 달은 10-6수준이지만 그외의 금성, 목성, 화
성은 각 천체에 의한 중력의 크기는 10-11, 10-12, 10-16수준으로 본 연구에서는 
태양과 달에 의한 중력을 고려하여 수행했다.  
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3) 태양 복사압 (Solar radiation pressure) 
태양복사압은 태양 광선에 존재하는 전하 입자, 플라즈마의 흐름에 의해 위
성이 받는 힘을 말한다.[56] GPS 위성 궤도에서는 제 3체의 중력 다음으로 
크게 작용하는 힘으로, 최근 위성항법시스템 위성의 궤도결정의 가장 큰 집중
을 받고 있다. 앞서 언급한 지구의 중력, 태양과 달의 영향, 조석에 의한 중력
장 변화 등의 GRACE, CHAMP 미션 등을 통해 충분한 정밀도를 가지는 모델
을 제공하고 있으나 태양복사압의 경우, 위성의 표면재질, 온도, 위성의 자세
와 지구 및 달의 그림자 등에 의한 다양한 변수가 있기 때문에 모델링의 어려
움이 존재하다.[57], [58] 따라서, 현재는 위성별로 태양 광선의 정도, 태양의 
상대위치, 위성의 면적 등을 고려한 모델링이 제시되고 있으며, 위성의 궤도를 
추정할 때, 모델 계수를 함께 추정함으로써 정밀한 궤도 역학을 추정하고 있다. 
따라서, 본 절에서는 태양복사압에서 고려해야 하는 지구 및 달의 그림자와 태
양복사압 모델에 대해 설명한다. 
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Fig. 13 Earth and Moon shadow. 
 
태양 복사압은 태양 직사광선 안에서만 위성의 움직임에 영향을 미친다. 우
주상에서 위성은 태양의 직사광선 영향을 받지만, 지구를 공전하면 지구나 달
에 의해 태양이 가려지는 경우가 발생한다. Fig. 13와 같이, 태양이 지구나 달에 
가려지는 경우, 태양풍은 가려진 정도에 따라 태양 복사압이 위성의 움직임에 
영향을 미치는 정도가 달라진다. 따라서, 궤도를 예측하는 경우, 태양과 달의 
위치 및 위성의 위치를 활용하여 지구와 달의 그림자 발생 여부, 발생 기간, 
그림자에 의한 태양광선 세기를 계산해야 고려해야 한다. 
그림자를 계산하는 모델은 Cylindrical Method와 Conical Method가 있다. 
Cylindrical Method는 그림자를 단순히 원기둥형으로 구현하여 계산하는 방식
으로 Fig. 14는 cylindrical model을 이다. 해당 방법은 지구 그림자를 고려할 
때 주로 활용한다. Conical Method는 빛의 직진성을 고려하여, 그림자 영역을 
Pen-Umbra와 Umbra 구간으로 영역으로 나눈다. Fig. 15에서와 같이 달의 그
림자가 전부 태양을 가리는 Umbra와 달 그림자의 일부가 태양을 가리는 
Pen-Umbra가 존재한다. 본 연구에서는 지구 그림자는 Cylinderical Method
를 활용하며, 달 그림자는 Conical Method를 활용한다. 
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Cylinderical model은 앞서 설명한 바와 같이 지구 그림자를 원기둥으로 가
정하여, 다음과 같이 지구 그림자 경험 유무를 판단한다. 이 때, 지구 그림자
는 부분일식을 고려하지 않는다. 
 
Fig. 14 Graphichal concept of cylindrical model. 
 
Concical 모델에서 위성이 Umbra 또는 pen-umbra를 경험하는지는 위성에 
대한 태양과 달의 상대위치를 활용하여 판단한다. Fig. 16는 달에 해당하는 그
림자 발생 물체 (Occulting body)와 태양을 위성 입장에서 바라보는 시선으로 
나타낸 그림이다. 
 
Fig. 15 Graphichal concept of umbra and pen-umbra. 
 
３３ 
그림자의 발생여부는 태양과 달의 질량 중심이 위성과 이루는 각도이 θ가 
태양과 달의 각 반지름인 RSun , ROCC의 합보다 작을 때 발생하는 것으로 판단
할 수 있다. 
 
 
Fig. 16 Angular distance and angular radius of occulting body and Sun. 
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, :  the radius of the Sun and the occulting body










Umbra에서는 태양과 달이 지구와 떨어진 거리에 따라 두 천체의 크기가 달
라지기 때문에, 달의 그림자가 태양보다 크게 보이면, 전체 일식일 발생할 수 
있고 달이 멀어져 그림자가 위성에서 보이는 태양의 크기보다 작아지면 금환
일식이 일어날 수 있다. Pen-Umbra에서는 그림자가 태양의 일부만을 가리기 
때문에, 태양 광선의 비율을 위성입장에서 바라본 면적의 비율로 계산해야 한
다. 본 논문에서는 달의 그림자를 고려할 때 Conical model을 활용했다. 
4) 지구 복사압 
지구 복사압은 태양의 광선이 지구에 반사되어 발생하는 복사압이다. 태양 
광선은 지구에 반사되면서 지구 복사압에 비해 1% 크기의 힘을 가지지만, 이
를 고려하면 radial 방향으로 1cm 수준 성능향상이 가능하다.[59] 따라서 후
처리 정밀 궤도 결정 연구에서는 구면 조화 함수 등을 활용하여 지구 복사압
을 활용해 추정한다.[60] 그러나, 지구 복사압의 경우, 실시간 궤도 예측에서
는 따로 추정하기보다는 전체 모델링 되지 않은 힘에 포함하여 추정하거나, 태
양 복사압 만을 추정한다. [22] 본 궤도 결정 시스템에서도 지구복사압은 추정
하지 않고, 태양 복사압만을 추정했다. 따라서 지구 복사압에 의한 궤도 부정
확도를 고려하여 필터의 동역학 신뢰 수준을 튜닝했다.  
5) 조석에 의한 중력장 변화 (Tidal effect) 
조석에 의한 중력장 변화는 크게 지각, 해양, 자전 축에 의한 중력장 변화로 
각각 모델링 한다. 각 요소에 의한 중력장 변화는 앞서 1)의 중력장 계수의 변
화량을 보상할 수 있도록 제공된다. 앞서 위성 위치에 따른 중력장은 EGM 96
모델을 통해 구현되었으나 조석에 의한 영향이 고려되지 않은 모델로, 달과 태
양에 의한 조석 영향을 고려해주어야 한다. Fig. 17은 지각, 해양, 축의 조석 영
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Fig. 17. Solid tide, ocean tied and pole tide perturbation on PRN 1 orbit on the 
January 15th, 2018. 
 
6) 상대성 효과 
일반 상대성 효과는 위성의 운동방정식, 시간계 그리고 측정치에 영향을 미
친다. 일반적으로 위성 궤도 결정에서의 상대성 효과는 태양중심 좌표계와 지
구 중심 좌표계 사이에서 나타난다. 상대성 효과는 지구 뿐아니라 태양과 달의 
천체에 의한 영향을 받게 된다. 그러나, Ashyby와 Bertotti는 중력을 받는 지
구 근처에 국소 관성 좌표계를 설정하고, 상대론적 효과로 태양, 달 드리고 다
른 중력효과 및 조석에 의한 섭동력도 감소하지만, 매우 작다는 것을 증명했다. 




지구에 의한 상대성 효과에 의한 섭동력은 크게 슈바르츠 쉴드, 상대적 코리
올리, 렌즈 효과로 구성된다.[61] 본 연구에서는 지구 가까이에 있는 위성의 
주요 상대성 효과인 슈바르츠 쉴드 효과만을 고려했다. 
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위 수식의 c는 빛의 속도, , ,r r r 는 지구 중심 좌표계에서 위성의 위치, 속
도, 가속도,GM는 지구의 중력상수, ,  는 post-Newtoninan 매개변수이며, 
일반 상대성 효과에서는 1이다. 
 
３８ 
3장. 실시간 GPS 위성 정밀 궤도 결정 시스템 
1. 개요 
실시간 정밀 GPS 궤도 결정 시스템은 GPS 측정치와 궤도 역학, 수치적분 
등을 통합한 다양한 기술의 복합 시스템이다. 본 연구에서는 EKF를 기반으로 
실시간 구조의 정밀 궤도 결정 시스템을 구축하여, 실시간 정밀 궤도와 공분산
을 추정한다. 필터의 구성은 Fig. 18과 같다.  
실시간 GPS 궤도결정 시스템은 크게 데이터 수집을 위한 기준국 네트워크
와 데이터 전처리 파트, 데이터를 처리하는 필터로 구성된다. 먼저, 본 연구에
서는 전세계에 구축된 IGS의 기준국을 활용하여 기준국 네트워크를 구성하였
다. 일반적으로 기준국의 측정치를 활용하여 정밀한 궤도를 결정하기 위해서는 
기준국이 전세계에 골고루 분포하도록 구성해야 한다.[43] 따라서, 본 논문에
서는 전 세계에 분포한 IGS 기준국 중 61개의 기준국을 활용하여 네트워크를 
구성했다. 네트워크를 구성하는 기준국은 동일사의 수신기를 활용하면, 수신기
와 위성의 hardware bias를 무시할 수 있기 때문에[62], 모두 Trimble 사의 
수신기를 활용하는 기준국으로 선택했다. Fig. 9은 본 연구에서 구축한 기준국 
네트워크의 위치와 이중차분을 위해 선정한 기선을 함께 나타낸 지도이며, 







Fig. 18 Architecture of the real-time precise GPS orbit filter. 
 
 














1 ANTC-RGDG 1845 21 HAMD-DJIG 2630 41 CNMR-CCJ2 1359 
2 AREG-ANTC 2301 22 IZMI-HAMD 1946 42 PNGM-CNMR 1911 
3 RIOP-AREG 1811 23 GANP-IZMI 1298 43 SOLO-PNGM 1611 
4 MANA-RIOP 1737 24 ONS1-GANP 1083 44 KIRI-SOLO 1862 
5 SSIA-MANA 355 25 MAR7-ONS1 470 45 TUVA-KIRI 1293 
6 UFPR-ANTC 2472 26 MORP-ONS1 874 46 LAUT-TUVA 1022 
7 BRAZ-UFPR 1060 27 BRST-MORP 784 47 ASPA-TUVA 1271 
8 SALU-BRAZ 1527 28 TLSE-BRST 707 48 CKIS-ASPA 1382 
9 LMMF-RIOP 2630 29 NYA1-MAR7 2045 49 MCHL-SOLO 2238 
10 CPVG-SALU 3136 30 chum-HAMD 2419 50 PARK-MCHL 736 
11 ASCG-CPVG 2861 31 NVSK-chum 1451 51 DUND-PARK 2369 
12 BJCO-ASCG 2429 32 CAGS-CHWK 3415 52 OWMG-DUND 1047 
13 NKLG-BJCO 1042 33 ESCU-CAGS 862 53 GAMB-CKIS 2550 
14 BLYT-SSIA 3360 34 JFNG-NVSK 3615 54 PERT-PARK 3009 
15 CHWK-BLYT 1823 35 CKSV-JFNG 1008 55 XMIS-PERT 2569 
16 SBOK-NKLG 3393 36 GMSD-CKSV 1358 56 SCTB-DUND 3520 
17 RBAY-SBOK 1380 37 SUWN-GMSD 830 57 COTE-SCTB 112 
18 MAYG-RBAY 2226 38 MTKA-GMSD 978 58 CAS1-COTE 2067 
19 SEYG-MAYG 1439 39 STK2-MTKA 892 59 KERG-CAS1 2933 




네트워크에서 수집된 의사거리와 반송파위상은 GPS 위성 궤도 결정에 활용
된다. 실시간 GPS 정밀 궤도 결정 시스템은 수집된 측정치의 전처리를 수행한 
뒤, 필터에 전달한다. 시스템의 전처리 파트에서는 이상 측정치 및 사이클 슬
립을 감지하고, 데이터를 제거하거나 사이클슬립을 보상한다. 본 연구에서 사
용한 전처리 기법은 [41], [63]에 자세히 나와있다. 또한, 전처리에서 기타오
차 요소 중 기준국의 안테나 오프셋, 상대성 효과를 보상해주며, 각 기타오차 
요소 보상 방법은 와 같다.   
 





SV specific GPS body frame from IGS using 
ANTEX 08[64]  
Satellite PCV 
Block specific nadir, azimuth angle-
dependent using ANTEX 08[64]  
Receiver PCO L1, L2 offsets in RINEX 
Receiver PCV Elevation- & azimuth-dependent  
Phase wind up Phase polarization effects [48] 
Tidal 
Displacements 
Solid Tide (IERS2010), Ocean Tide (IERS2010, 
FES2004),  





전처리 파트에서 정제된 측정치는 필터에서 활용하여 정밀한 궤도와 공분산
을 추정하는데 활용된다. 궤도 결정 필터는 크게 WL (Wide lane) 미지정수 필
터와 Main 필터로 나뉜다. 각 측정치는 매 시점 두 필터에 모두 입력된다. WL 
미지정수 필터는 DDMW 조합을 생성하여 WL 미지정수를 결정한다. 이 때 
DDMW는 의사거리 측정치를 활용하기 때문에, 다중경로 오차의 영향을 받게 
된다. 따라서, 다중경로 오차는 1st Gauss Markov process로 모델링하여, 함께 
추정한다.[63], [66] 결정된 WL 미지정수는 Main 필터로 입력된다. Main 필
터는 DDCPIF 측정치를 활용하여 위성의 위치와 속도, 태양복사압 계수, 기준
국 별 대류층 수직 습윤 지연, L2 미지정수를 추정한다. 본 장에서는 전처리, 
EKF, 궤도 전파, 수치 적분 순으로 설명한다. 
현재 궤도 결정에서 활용하는 다양한 데이터의 기준 좌표계와 시간계는 다
음과 같다. 이에 따라 각 좌표계 간의 변환을 고려하여 궤도 결정을 수행하며, 
Time update에서는 J2000을 궤도 전파의 기준 좌표계로 활용하고, 
Measurement update에서는 ITRF 2014를 기준으로 관측모델을 활용한다. 
 
Table 3 Real-time GPS precise orbit determination system reference frames 
and reference time. 
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Table 4 The detail of the WL filter. 
State 
Quantity Typical number 
WL Ambiguities 12 per baseline(max) 12 × 60 (max) 
Multipath 12 per baseline(max) 12 × 60 (max) 
 
Table 5 The detail of the main Kalman filter states. 
State 
State 
Positions 3 × 29 
Velocities 3 × 29 
Solar pressure coefficients 9 × 29 
Zenith tropo delay 1 × 61 





2. GPS 측정치 관측 모델 
GPS 측정치는 2장.1.2) 에서 설명한 바와 같이 의사거리, 반송파 위상이 있
다. 반송파 위상 측정치는 센티미터 수준의 정밀한 위성의 위치를 추정할 때 
활용된다.[67]–[69] 본 연구에서도 다수의 기준국으로부터 수집된 의사거리 
및 반송파 위상 측정치를 활용하여 궤도를 결정한다. 
정밀한 GPS 위성의 궤도 결정을 위해서는 각 오차 요소를 모델 또는 측정
치조합을 통해 제거하고, 각 오차요소를 직접 추정해야 한다. 대표적으로 이중
차분 측정치를 활용하여 위성과 수신기의 시계오차를 제거할 수 있다. IGS 분
석기관들은 후처리 정밀 궤도결정 시, 시계오차를 추정하는 UDCP (un-
differenced carrier-phase) 방식과 이중차분으로 시계오차를 제거하는 DDCP 
(double-difference carrier-phase) 방식을 활용하고 있다. 두 방식의 차이점
은 Table 6에 요약하여 나타냈다. 
Table 6 Comparison between components of UDCP and DDCP. 
 
본 연구에서는 이중차분 방식을 활용하여 시계오차를 제거하고, 궤도 정보를 
추정했다. 기존의 실시간 정밀 궤도 결정 시스템에서는 시계오차를 동시에 추
정하여 제공하였으나, 해당 방법은 궤도오차와 시계오차의 상관관계가 크기 때
문에, 본 논문에서는 궤도 오차를 단독으로 추정하기 위해서 이중차분 반송파 
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더 나아가, 전리층 지연 오차는 측정치의 주파수의 제곱에 반비례하기 때문
에, L1/L2 이중주파수 측정치를 조합하여 전리층을 제거할 수 있다. 본 연구에
서는 일반적으로 RTK (real-time kinematic)에서 활용하는 전리층 제거 조합
인 MW (Melbourne–Wübbena) 조합과 IF (Iono-free) 조합을 활용했다. MW 
측정치는 WL (Wide lane) 조합의 반송파 위상과 NL (Narrow lane) 조합의 의
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3. EKF 필터 
위성의 궤도를 결정하는 방식은 후처리 Batch 방식과 실시간 순차필터
(Sequential)방식으로 분류할 수 있다[54], [70], [71]. 또한 실시간 궤도를 제
공하는 방식도 Batch 방식으로 추정된 궤도로부터 미래 궤도를 예측하여 제공
하는 방식과, 실시간으로 순차필터로부터 제공하는 두가지 방식이 존재한다.  
Batch 기반의 후처리 정밀 궤도 결정은 일정 시간의 데이터를 모아 추정하
기 때문에, 안정적이고 정확도가 높다는 장점이 있다. IGS의 예측궤도인 IGU
는 후처리 정밀 궤도로부터 궤도를 예측하여 미래 궤도를 제공한다. 그런데, 
Fig. 20와 같이 후처리 정밀 궤도 결정을 추정된 결과로부터 예측된 예측궤도
는 궤도 역학의 불확실성 때문에, 시간에 따라 누적오차가 발생하여 추정된 궤
도의 정확도는 점점 저하된다. 반면, 순차필터는 실시간으로 데이터를 즉각 처
리하기 때문에, 궤도의 기동에 예민하고, 시간에 따라 공분산이 발산하거나 정
확도가 저하되지 않는다. 따라서 본 연구에서는 순차필터인 EKF 필터를 활용
하여 실시간 구조를 구축하였다. Fig. 21는 EKF의 초기 궤도로부터 time 
update와 measurement update의 개념도를 나타낸 것이다. 
 
 




Fig. 21 Time update and measurement update of orbit filter. 
 
EKF는 실시간 실시간 측정치를 활용한 궤도 결정 시스템을 구축하기 위해 
EKF를 기반으로 개발했다. 다음은 일반적인 EKF의 Time update 수식을 설
명한다.  
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실시간 GPS 위성 궤도 결정 시스템의 State는 위성의 위치, 속도, 태양 복
사압 모델 계수, 습윤대류층 수직지연, L2 미지정수로 구성된다. 위성과 관련
된 State는 궤도 전파로 Time update를 수행하는데, 이 때 각 섭동력은 높은 
비선형성을 갖기 때문에 수치 미분을 통해 상태변환 행렬을 계산한다. 또한 대
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Measurement update는 다음과 같다. 대류층 수직 지연은 Saastamoinen 모
델[72]로 건조대류층을 제거하고, Niell mapping[73] function을 활용하여 수
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Table 7 Setting variables and values in the WL filter. 
State Setting variable Setting value 
WL Ambiguities Process noise (3x10−4 cycle /s)2 
Multipath 
Time constant of 1st order Markov process 10s 
Variance of 1st order Markov process (1.8 m)2 







Position (2 m)2 Process noise 0 














L2 Ambiguities (10)2 Process noise (10−15 cycle/s)2 
Zenith tropo delay (0.1 m)2 










4. 궤도 전파 모델 
GPS 위성은 고도 20,000km 상공을 공전한다. 해당 궤도에서 위성은 지구
의 중력, 태양과 달의 중력, 태양 복사압, 조석에 의한 중력 변화, 일반상대성 
효과가 있으며, 각 섭동항을 추가하며, 최종 궤도 전파 오차를 나타냈다. 
 









Table 7. Summary of the dynamic model. 
Perturbation Model 
Geopotential EGM 96 (degree: 12/ order: 12) 
Tides 
Solid Earth Tide(IERS2010), Pole 
Tide(IERS2010), Ocean Tide(IERS2010, 
FES2004) 
Third-body 

















Fig. 24 Propagation model error time history for each propagation model in 
meter level. 
5. 수치 적분 모델 
Main 필터의 위성 위치 및 속도의 Time update는 궤도 섭동력 수치적분을 
수행한다. 일반적으로 위치와 속도항은 하나의 state로 표현하며, state와 
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위성의 섭동력을 수치적분하기 위한 기법으로는 Modified Euler, Midpoint, 
Runge–Kutta, Adams–Bashforth–Moulton 기법 등이 있다. 본 연구에서는 
Runge-Kutta 기법을 활용하여 수치적분을 수행한다.[75] 
 
５３ 
Runge-Kutta 알고리즘은 적분 구간( t )을 나누어 각 지점에서의 기울기에 
가중치를 두어 최종위치를 결정하는 방식이다.  
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본 연구에서는 Runge-Kutta 56기법을 활용했다. 




6. 알고리즘 효율화 
실시간 정밀 궤도 결정시스템은 동시에 다수의 기준국 데이터를 처리하며, 
다수의 위성 궤도를 추정하기 때문에 추정 해야할 state의 크기가 매우 커진
다. 이에 따라 행렬의 크기가 매우 크다. 또한, 정밀 궤도전파 및 정밀 좌표변
환은 다수의 모델을 활용하기 때문에 계산 량이 많으며, 수치 적분 및 미분을 
위해 여러 번 반복하여 계산을 수행해야하기 때문에, 계산 량이 매우 크다. 따
라서, 실시간 정밀 궤도 결정 시스템은 효율적인 알고리즘 구성이 매우 중요하
다. 
본 연구에서는 기존 선행연구[22]와 다르게 이중차분 측정치를 활용하여, 
state의 수를 50% 수준으로 감소시킬 수 있었다. 다음은 본 알고리즘의 계산 
시간과 선행연구의 계산 시간을 비교한 결과이다. 본 연구에서 활용한 프로세
서는 Intel®  core™ i7-4790K CPU @ 4GHz, Matlab 기반 소프트웨어로 구현
되었다. 
Table 11 Obit filter comparison between CNES and SNU. 
 
 
또한 필터에서 상태변이행렬 계산을 위해 각 위성 별로 매 epoch 8회의 궤
도 전파 및 좌표변환을 수행해야하는데, 이 때 반복적으로 계산해야하는 좌표 
변환 행렬, 태양의 위치, 달의 위치는 따로 계산할 수 있도록 구현했다. 이에 
따라 기존 알고리즘 대비 계산 성능이 개선됨을 확인했다. 
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4장. 실시간 GPS 정밀 궤도 결정 계산 및 검증 
본 논문에서 개발된 실시간 GPS 정밀 궤도 결정 시스템의 성능을 검증하고, 
실시간 정밀 궤도 결정 시스템의 효율적인 공분산 파라미터 제공 방안을 제안
하기 위해, IGS 기준국에서 수집된 GPS 데이터를 시뮬레이션과 실측데이터를 
활용하여 정밀 궤도 결정을 수행한다. 
GPS 궤도의 섭동력 환경 분석을 위해 4장.1에서는 지구 및 달 그림자의 특
징을 단기와 장기로 분류하여 분석한다. 지구 및 달 그림자는 태양과 달의 위
치에 영향을 받기 때문에, 1년을 주기로 분석한다. 4장.2는 지구 그림자 및 달 
그림자 모두 영향을 미치는 환경을 선정하여, 실시간 궤도 결정 성능을 검증하
고, 지구와 달 그림자가 영향을 미치는 환경까지 성능 검증을 수행한다. 
궤도 결정 검증 및 오차 수준은 IGS 최종궤도를 기준 궤도로 활용하여 분석
했으며, 정확도는 1D rms 2.5 cm 수준으로 모든 정밀 궤도 결정 시스템 검증
에 활용된다. 따라서 본 연구에서도 해당 방법을 활용하여 기준 궤도를 설정하
여 궤도 결정 정확도 및 오차 분포를 확인했다. 
1. GPS 궤도 환경 분석 
본 절에서는 태양풍 모델 계수를 추정할 때 영향을 미치는 그림자의 영향을 
분석한다. 32개의 위성 궤도와 태양, 달의 위치를 활용하여, GPS 궤도 상 지구
및 달의 그림자 강도, 지속시간, 발생 빈도를 분석한다. 위성의 위치는 IGS 정
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밀궤도력을 활용하였고, JPL DE405모델을 활용하여, 태양과 달의 위치를 계산
했다.  
1) 지구 그림자 
지구 그림자는 지구와 태양, 위성의 상대 위치에 따라 그림자 발생여부가 결
정된다. 본 연구에서는 지구 그림자의 영향을 단기로는 2018년 1월 1일 하루
동안 영향을 분석하였으며, 장기로는 2018년 일별 그림자 통과 시간을 분석했
다. 
① 단기 분석 (2018/01/01) 
Fig. 25는 2018년 1월 1일에는 32기 GPS 위성과 각 공전궤도 면이다. GPS 
위성은 약 12시간을 주기로 고도 20,000km 상공의 원궤도를 공전한다. 32기 
위성은 서로 다른 6개의 궤도면에 배치 운용되고 있으며, 각 면에는 약 4개의 
위성이 함께 지구를 공전한다. 따라서, 한 궤도면이 지구 그림자를 통과하면 
해당 궤도면의 위성은 모두 지구 그림자를 경험하게 된다.  
 
Fig. 25 Entire satellite orbit in ECI frame (January 1st, 2018).  
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Fig. 26는 2018년 1월 1일 지구 그림자와 이때, 그림자를 통과하는 PRN 1, 
2, 8, 11, 21 위성의 궤도를 함께 나타낸 것이다. 다음과 같이 그림자를 통과한 
5개의 위성은 유사한 궤도면을 공전하고 있었다. Fig. 27은 각 위성이 하루동




Fig. 26 Earth shadow and satellite orbits of PRN1, 2, 6, 11 and 21 




Fig. 27 Time history of Earth shadow (January 1st, 2018). 
② 장기 분석 (2018/01/01~2018/12/31) 
장기간 분석은 1년간 한 위성이 경험하는 그림자 현상에 대해 분석을 수행
했다. Fig. 28는 ECI 좌표계에서 PRN 1위성의 궤도와 지구의 그림자를 3개월 
간격으로 나타낸 것이다. 위성의 궤도면은 크게 변하지 않고 유지되지만, 그림
자는 1년을 주기로 지구를 공전함을 확인할 수 있었다. 이에 따라 PRN 1의 
궤도면과 지구 그림자와 만나는 시기는 연 2회임을 알 수 있었고 약 75일의 
그림자 구간을 가짐을 확인했다. 따라서, GPS 위성은 1년 중 75일은 지구 그
림자를 통과하며, 같은 공전 궤도면을 지나는 위성 군 별로 같은 시기에 그림




Fig. 28 Earth shadow and PRN1 orbit at the first day of  









2) 달 그림자 
① 단기 분석 (2018/01/01~2018/12/31) 
Fig. 30은 한달간 위성의 궤도, 지구와 달, 태양 위치와 이에 따른 달의 그림
자를 나타낸 것이다. 달은 음력 매월 초, 지구와 달 사이를 통과하기 때문에, 
GPS 위성도 그림자를 경험하게 된다. Fig. 30은 2018년 1월 16일 달 그림자
를 통과하는 위성 별, 그림자의 크기 및 지속시간을 나타낸 것이다.  
 
 




Fig. 31 Intensity of lunar shadow on the 16th day in 2018. 
② 장기 분석 (2018/01/01~2018/12/31) 
달의 그림자는 달의 공전 주기에 따라 약 30일을 주기로 나타날 것으로 기
대된다. 그런데, Fig. 32에서 일년간 달 그림자가 발생하는 구간을 분석한 결과, 
2018년 1년동안 8회 발생함을 확인했다. 이러한 현상은 지구와 달의 공전 궤








Fig. 34는 지구를 중심으로 달과 태양의 움직임을 나타낸 것이다. 지구와 달
은 서로 다른 공전 궤도면을 가지고 있어, 계절에 따라 상대위치가 달라진다. 
이에 따라, 달 그림자가 발생하는 위치가 위아래로 움직이게 된다.  
 
 




Fig. 34 Sun, Moon and Moon shadow in Earth centered system. 
Fig. 33은 1월 16일, 4월 16일, 7월 12일, 11월 7일에 달 그림자와 GPS 위
성의 궤도를 함께 나타냈다. 각 그래프에서 달의 그림자는 2시간 간격으로 그
렸기 때문에, 달의 그림자가 지나는 평면이 그려졌다. 이 때 Fig. 34에서와 같
이 4월과 11월은 달과 지구의 공전궤도면의 차이로 인해 달의 그림자가 GPS 
공전 궤도에서 크게 벗어나게 되어 GPS 위성에 영향을 미치지 않는 것으로 
확인되었다. 
2. 실시간 GPS 정밀 궤도 결정 시스템 검증 결과 
1) 데이터 처리 환경 
실시간 GPS 정밀 궤도 결정 시스템은 다수의 기준국 데이터와 고정밀 궤도 
예측 모델 및 섭동력 모델 추정 등의 복합 기술을 통해 정밀하게 추정한다. 특
별히, 태양풍 모델의 경우 추정을 수행하는데, 이에 큰 영향을 미치는 요소가 
지구 및 달의 그림자이다. 지구 그림자는 매일 일부 위성에서 2회씩 경험하지
만, 달의 그림자는 일년에 8번 그림자가 GPS 궤도에 영향을 미친다. 따라서, 
본 연구에서는 지구 및 달 그림자의 영향에도 연속적인 정밀 궤도 결정이 가
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능한지 검증하기 위해, 달 그림자 영향을 받는 날을 포함하기 위해, 2018년 1
월 15~16일 48시간 데이터를 처리했다. 
실시간 GPS 정밀 궤도 결정 시스템은 시뮬레이션과 실측데이터에서 추정 
및 검증을 수행했다. 시뮬레이션 데이터는 Table 12와 같이 생성하였다. 시뮬
레이션과 실측환경 모두 IGS 정밀 궤도력을 기준궤도로 오차를 계산하고 분석
했다. 실측 데이터는 RINEX 파일을 활용하였기 때문에, 시뮬레이션과 실측 모
두 30초 간격으로 데이터를 수집했다. 
 
Table 12 Simulation data generation strategy. 
Parameter 
Strategy 
True GPS orbit IGS final orbit 
Tropo delay Black mapping function [77] 
Ambiguity Random integer 
Receiver Noise Gaussian distribution 
 
2) 실시간 GPS 정밀 궤도 결정 시스템 계산 결과 
시뮬레이션과 실측 데이터는 시간에 따라 추정된 공분산이 오차를 잘 반영
하는지 확인 하기 위해, Fig. 35과 Fig. 36에서는 시간에 따른 오차 흐름을 확
인하였다. 오차는 3D 오차와 반경방향 오차를 함께 도시하였다. 또한 위성별 
궤도 오차의 축 별 RMS 값은 Fig. 37~Fig. 39와 같으며, 평균 반경 방향은 





Fig. 35 Time history of PRN 9 orbit errors and estimated standard deviations 
in simulation. 
 
Fig. 36 Time history of PRN 9 orbit errors and estimated standard deviations 




Fig. 37 RMS radial errors in the last 24 h intervals. 
 
Fig. 38 RMS along track errors in the last 24 h intervals. 
 
Fig. 39 RMS cross track errors in the last 24 h intervals. 
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추정된 궤도 불확실성이 실제 궤도 오차 수준을 잘 bound 하는 것을 볼 수 
있었다. 또한, 공분산이 추정된 오차 분포를 잘 bound하는지 확인하기 위해 
PDF와CDF의 bounding plot을 그려 확인했다. PDF, CDF bounding plot은 궤
도 오차를 궤도 공분산으로 정규화하여 정규분포를 잘 따르는지 보는 방법으
로[2], 꼬리의 오차 분포를 확인하기 용이하다. Fig. 40~Fig. 45은 각 축 별 오
차 분포를 확인한 결과로 시뮬레이션과 실측데이터 모두 공분산 분포에 잘 
bound 되는 것을 확인할 수 있었다. 
 
Fig. 40 PDF bounding plot of normalized error in x-axis for all satellites. 
 




Fig. 42 PDF bounding plot of normalized error in z-axis for all satellites. 
 
 





Fig. 44CDF bounding plot of normalized error in y-axis for all satellites. 
 
 




3) 달 그림자 모델 영향 분석 
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본 절은 추가적으로 GPS 정밀 궤도 결정 시스템에서 달 그림자가 미치는 
영향을 분석하여, GPS 궤도환경과 정밀 궤도 결정 시스템에 대한 분석을 수행
했다. 달의 그림자는 GPS 위성이 매일 경험하는 현상은 아니지만, 태양풍 모
델 계수 추정에 필수적인 요소로, 그 영향을 분석해보았다. 
2018년 1월 16일은 달의 그림자의 영향을 받는 구간으로 시간에 따른위성 
별 그림자의 크기는 Fig. 46과 같이 나타난다. 본 절에서는 달의 그림자 영향
을 확인하기 위해, 먼저 달 그림자 모델을 고려하지 않고 데이터를 처리한 경
우 오차 분석을 수행하고, 달의 그림자 모델을 고려한 후 결과를 분석했다. 본 
절은 실측데이터를 기반으로 이루어졌으며, 달의 그림자 영향을 많이 받은 
PRN 17, 19, 23의 오차를 분석했다. 
 
 
Fig. 46 Time history of shadow intensity on the 16th day in 2018. 
먼저, 그림자 모델을 고려하지 않는 경우 오차가 추정된 오차 수준을 벗어나 
미터 수준으로 오차가 발산하게 된다. 이러한 영향은 달 그림자에 의해 태양풍 













Fig. 49 Orbit error before considering moon shadow model (PRN 23). 
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따라서, 실시간 GPS 궤도 결정 시스템에서 달의 영향을 고려하여야 그림자
를 통과해도 연속적으로 정밀한 궤도를 생성할 수 있다. 다음은 달 그림자 모
델을 고려한 결과로, 센티미터 수준으로 유지되는 것을 확인할 수 있었다. 
 








Fig. 52 Orbit error before considering moon shadow model (PRN 23). 
 
７７ 
5장. 실시간 정밀 항법 사용자를 위한 공분산 제공 
방안 설계 
본 절은 실시간 정밀 항법 사용자를 위한 정밀궤도의 공분산 제공을 위한 
파라미터 설계를 수행하고, 그 성능을 분석한다. 정밀 궤도의 공분산은 전체 
공분산으로 제공하면, 3차원 상에서 각 축의 정확도와 축간 상관관계를 필요로 
한다. 따라서, 사용자는 위성 별로 6개의 파라미터를 매순간 수신하여야 한다. 
본 연구는 사용자에게 제공해야 할 파라미터를 효율화 하기 위해, 축간 상관관
계를 무시할 수 있는 좌표계를 제안하여 제공해야 할 파라미터의 수를 감소시
켜 사용자에게 통신량을 효율화 하고자 연구를 수행하였다. 5장.1은 4장에서 
추정한 정밀 공분산을 다양한 좌표계에서 분석하고, 효율적인 공분산 제공 방
안을 제안하며, 5장.2는 제안된 공분산 파라미터 제공방안과 기존 공분산 제공
방안의 성능 분석을 수행한다.  
1. 궤도 공분산의 축간 상관관계 분석 
궤도 공분산은 다양한 좌표계에서 위성별 공분산을 3차원 상에서 도시하여 
분석하고, 축간 상관관계를 분석한다. 축간 상관관계는 시간에 따라 유지되는 




1) 다양한 좌표계에서 궤도 공분산 분석 
위성의 위치 오차나 공분산 등을 표현하는 좌표계는 크게 지구중심 좌표계
인ECI, ECEF와 위성중심 좌표계인 RSW(radial-transverse-normal), 
RAC(radial along- and cross-track) 등이 있다. 궤도 결정 시스템은 ECI 좌
표계 상에서의 궤도와 궤도 공분산을 추정하지만, 일반적으로 궤도 오차는 위
성중심 좌표계 RSW에서 각 축의 성질이 유지되는 것으로 알려져 있다. 궤도 
정보를 활용하는 사용자는 지구 표면에 익숙하기 때문에, ECEF 좌표계를 활용
한다. 그 외에도 궤도 정보를 제공하는 경우에는, 사용자를 위해 ECEF 좌표계
로부터 위성중심 좌표계를 표현하는 RAC를 활용하기도 한다. 따라서, 본 연구




Fig. 53 ECI, ECEF, RSW and RAC. 
지구 중심 좌표계인 ECI와 ECEF는 지구의 질량 중심을 기준으로 한다. 2
장.3.2)에서 설명한 바와 같이 지구 관성좌표게인 ECI는 춘분점과 적도면으로 
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정의되며, ECEF는 지구 고정 좌표계로 그리니치 천문대가 위치한 경도 0도를 
x축으로 하며, 지구의 자전축을 z축으로 정의한다. 사용자는 일반적으로 
ECEF를 활용하기 때문에, ECI 활용을 위해서는 좌표 변환이 필요하다. ECEF
에서 ECI로의 좌표변환을 위해, Precession, Nutation 을 구현하기 위해 상당
한 계산 량이 필요하며, Polar motion, Rotation 구현을 위해서는 시간에 따라 
변하는 EOP 데이터를 필요로 한다. 따라서, 사용자는 ECI 좌표계를 사용하기 
위해서는 외부에서 EOP 데이터를 수신 및 계산이 필요하다는 특징을 가지다. 





)를 활용하여, 거리방향(R), 속도방향(S), 직교방향(W) 직교 좌표계를 정
의할 수 있다. 위성의 궤도 역학은 ECI 좌표상에서 표현되고, 일반적으로 위성
은 지구 중력에 의한 힘을 가장 크게 받기 때문에 거리방향으로 가장 큰 힘을 
받는다. 또한 위성의 이심률이 작은 경우, 속도 방향과 거리 방향이 수직에 가
깝기 때문에, RSW는 궤도 역학에 의한 특징이 두드러질 수 있다. 따라서, 두 
위성의 상대위치의 운동방정식을 세우는 경우, RSW를 주로 활용한다. 그런데, 
RSW는 ECI를 기반으로 정의하기 때문에, ECI와 마찬가지로 외부 EOP 데이터
와 많은 계산 량이 요구된다.  
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위성항법 시스템은 사용자의 편의를 위해, GPS의 방송궤도력을 ECEF로 제
공하여, 사용자의 위치를 ECEF 좌표계로 제공한다. 따라서, IGS의 실시간 정
밀 궤도인 초신속 궤도 및 실시간 서비스는 사용자에게 ECEF기반의 위성 중
심 좌표계인 RAC좌표계를 정의하여 활용한다. RAC는 위성 위치 ( ECEFr ) 및 
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속도 ( ECEFv )를 활용한 거리방향(R), 속도방향(A), 직교방향(C) 직교 좌표계이
다. 사용자는 다음의 관계식 만으로 RAC 좌표계와 ECEF의 좌표 변환이 가능
하다. RAC 좌표계는 RSW와 달리, 일반 사용자가 외부 데이터를 필요로 하지 
않고, 좌표변환을 위한 추가 계산이 필요 없다. 
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본 연구에서는 궤도 결정 시스템의 공분산 성질 분석을 위해 각 ECI, ECEF, 
RSW, RAC 좌표상의 공분산을 활용하여 특정 시점의 오차 타원구를 3차원으
로 도시하여 분석한다. Fig. 54와 Fig. 56는 궤도결정 시스템에서 실시간으로 
추정된 29개 위성의 공분산을 좌표계 별로 나타낸 것이다. 궤도 결정 시스템
에 시작된지 24시간 후인 2018/01/15 23:59:30 의 공분산으로, Fig. 54에서 
ECI, ECEF 좌표계 상에서는 모든 위성의 공분산이 한 축 방향으로 길게 나타
난다는 특징 외에 서로 다른 경향을 나타냄을 확인 할 수 있었다. 그러나 공분
산의 방향성이나, 축간 상관관계은 통일성이 없다. 반면, Fig. 56의 RSW는 모
든 위성이 S 방향으로 통일된 형태로 나타나는 것을 알 수 있다. RAC의 경우
에도 A방향으로 길게 나타나지만 C 축 방향으로 공분산이 조금씩 흔들리는 
모습을 볼 수 있다. 따라서 RSW, RAC에서 위성의 공분산이 서로 유사한 경향

















Fig. 56 Entire satellite covariance in RSW frame. 
 
Fig. 57 Entire satellite covariance in RAC frame. 
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2) 시간에 따른 축간 상관관계 
5장.1.1)에서는 특정 시점의 좌표계 별 공분산을 활용한 오차 분포를 도시하
여, 좌표계 별 공분산의 특징을 분석했다. 본 절에서는 시간에 따라 축간 상관
관계의 성질이 유지되는지를 확인하여, 각 좌표계 별 특징이 시간에 무관하게 
유지되는지 확인한다. 
 
























Table 13 Mean and standard deviation valud of correlation of each satellite 
and each axis of the RSW. 
 
 
3) RSW와 RAC 좌표계의 축간 상관관계 
각 축 별 상관관계는 위성별로 나타냈다. Fig. 61Fig. 63Fig. 63은 PRN 별로 
축 별 상관관계를 타낸 것이다. RSW 좌표계는 파란색, RAC 좌표계는 빨간색
으로 나타냈다. 두 좌표계 모두 거리방향과 속도 방향의 상관관계는 음의 상관
관계를 유지함을 확인할 수 있었다. 그런데, 속도방향과 직교 방향, 거리방향
과 직교 방향의 경우, S-W 및 R-W는 0.2이하로 상관관계가 매우 작은 것을 
알 수 있었지만, A-C 및 R-C는 위성별로 크고 다른 값을 가지는 것을 알 수 
있었다. 따라서, RSW 좌표계로 위성의 위치를 제공하는 경우, 공분산의 S-W, 
R-W의 상관관계는 무시할 수 있는 장점을 가진다. 그러나, ECI 좌표계를 기반
으로 하는 RSW 좌표계를 활용하는 경우, 사용자는 정밀한 좌표변환을 위해 





Fig. 61 Radial and along track correlation of the RSW and RAC frame. 
 
 




Fig. 63 Radial and cross track correlation of the RSW and RAC frame. 
4) 효율적인 제공방안 설계 
RSW와 RAC의 직교방향 성분의 차이는 ECI, ECEF의 속도 벡터에서 차이
가 나기 때문인 것으로 분석했다. ECI에서 ECEF로 좌표 변환 수행 시, 지구의 
자전 효과에 의한 각속도로 속도를 보상해 주어야하는데 그 크기가 위성의 위
치마다 다르고, 특히 위도에 따라 크기가 달라지기 때문에 서로 다른 직교 성
분을 가지게 됨을 확인했다. 따라서 해당 직교 성분을 보상한 새로운 좌표계를 
제안하고, 이를 통해 RSW와 유사한 성질을 가지는 new RAC 좌표계를 제안
했다. 다음은 new RAC 좌표계의 축간 상관관계를 나타낸 것이다.[28] 
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Fig. 64 Radial and along track correlation of each satellite of new RAC frame. 
 





Fig. 66 Radial and cross track correlation of each satellite of new RAC frame. 
 
 




Fig. 68 RAC frame based on position and velocity vector in ECEF frame. 
.  





Fig. 70 Proposed algorithm of GPS precise orbit covariance. 
5) 공분산 제공 방법 별 비교 
본 절에서 여섯가지 공분산 제공 방안을 비교 분석한다. 두가지 기존 방법과 
세가지 제안된 방법 및 실제 공분산의 매개 변수 수를 비교한다. 또한 전체 오
차 수준을 포함하기 위한 공분산의 크기를 비교했다. 
현재 실시간 GPS 정밀 궤도의 오차 수준을 제공하는 방식으로는 두가지 방
법이 있다. 첫번째 Method 1은 서비스 지역 내의 측정치 오차의 최대값을 제
공하는 방법이다. 이 방법은 위성별로 하나의 스칼라 값을 제공하기 때문에, 
통신량은 작지만 최대 오차 수준을 활용하기 때문에 오차수준을 크게 오버 바
운드 하게 된다. 두번째 방법 Method 2는 ECEF 좌표계의 축 별 표준편차를 
제공하는 방식이다. 현재 IGS 초신속 정밀 궤도 및 후처리 정밀궤도는 정밀궤
도와 함께, 축 별 표준편차를 제공한다. 이 경우, 궤도 공분산의 축 간 상관관
계를 무시한다. 그러나, 궤도 필터를 통해 생성된 정밀궤도의 공분산 성질은 
ECEF에서 축 간 상관관계를 무시할 수 없다. 따라서, 본 연구에서는 축 간 상
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관관계를 효율적으로 제공할 수 있는 좌표계와 제공 방안을 제안했다. 
본 연구에서는 앞서 언급한 기존의 두가지 방법 외에도 3가지 방안을 제안
하여, 실제 공분산 전체를 제공하는 방식과 비교 분석을 수행했다. 새롭게 제
안된 Method 3-5는 위성 중심 좌표계를 활용한다. Method 3는 IGS RTS에서 
제공하는 궤도가 RAC 좌표계이기 때문에, 해당 좌표계에서의 분산을 제공하
는 방법이고, Method 4는 새롭개 정의된 new RAC 의 분산 값을 제공하는 방
법이다. Method 3, 4는 Method 2와 제공하는 매개변수의 개수는 같다. 이를 통
해 RAC, new RAC 등 새로운 좌표계의 적용의 효과를 확인해 보았다. Method 
5는 Method 4에서 R-A 상관관계를 추가로 제공하는 방안이다. 앞서 제안한 
new RAC 좌표계는 R-A를 제외한 축간 상관관계를 무시할 수 있기 때문에, 
R-A 상관관계를 추가로 제공하여 전체 공분산을 제공하는 방식과 제공된 공
분산의 크기를 비교해 보았다. 
Fig. 71 ~ Fig. 76 는 필터가 수렴하기 시작한지 23시간 된 시점에서의 PRN 
9 위성의 추정된 궤도 공분산과 제공된 궤도 공분산을 함께 나타낸 것이다. 
빨간색 타원구는 추정된 궤도 공분산으로 이를 제공하면 사용자는 제공된 정
밀궤도에 맞는 오차 분포 수준을 제공받을 수 있다. 각 공분산 제공 방법은 전
체 궤도오차를 바운드 하기 위해 공분산의 크기를 키우게 되는데, 보라색 타원
구는 실제 사용자에게 제공된 공분산 크기를 나타낸다. Table 14 Comparison 
of covariance parameterization methods.과 Fig. 77 에서 나타난 바와 같이 
Method 1으로 궤도 오차 수준을 제공하는 경우, 실제 공분산에 비해 8배 큰 
부피를 제공해야 실제 오차수준을 포함한 정확도를 제공할 수 있다. Method 2
와 3은 ECEF, RAC 좌표계에서의 분산을 제공하여, 각각 4.5배, 2.9배 수준으
로 제공하는 것을 확인했다. 제안된 new RAC 좌표계를 활용하면, 동일한 숫
자의 매개변수만 가지고 2.2배 수준으로 감소함을 확인했다. Method 5는 기존 
방법인 Method 2에서 하나의 매개변수만을 추가하여, 전체 공분산을 제공하는 




Fig. 71 PRN 9 covariance ellipsoids of Method 1. 
 






Fig. 73 PRN 9 covariance ellipsoids of Method 3. 
 




Fig. 75 PRN 9 covariance ellipsoids of Method 5. 
 






Fig. 77 Comparison of parameterization methods. 
 
Table 14 Comparison of covariance parameterization methods. 
 
 
2. 실시간 정밀 항법 사용자를 위한 정밀 궤도 공분산 
제공 방안 및 효과 
1) 사용자 위치 신뢰 수준과 궤도 오차 신뢰수준 
GPS 시스템은 무결성을 보장하기 위해 다양한 오차요소의 오차 신뢰 수준
을 제공하여, 사용자에게 사용자 위치의 신뢰수준(σ)을 제공한다. 사용자는 이
 
９８ 
를 활용하여, 보호수준을 계산함으로써 무결성 정보를 제공받는다. Fig. 78는 
측정치 오차의 신뢰수준 (Measuremnt error level)이 제공되는 경우, 이를 활
용하여 사용자 위치 보호수준을 계산하는 방법을 설명한다. 사용자는 측정치 
오차의 신뢰 수준을 사용자의 위치에 따라 생성된 관측 행렬 H로 사용자 위치
로 투영하여 사용자 위치 오차 수준(Position error level)로 계산한다. 사용자
는 무결성을 만족하기 위해 위치 오차 수준을 활용하여 위치 보호 수준을 계
산한다. 그런데, 오차 신뢰수준이 불필요하게 크게 제공되면, 시스템의 가용성
이 저하되어 효율적인 시스템 운용이 불가능하다. 따라서, 본 논문에서는 시스






Fig. 78 Protection level calculation algorithm using measurement error level. 
 실시간 정밀 궤도 시스템을 활용하여 추정된 정밀궤도의 공분산은 Fig. 79
과 같이 진행 방향으로 긴 경향을 가지기 때문에, 궤도 공분산을 제공하는 방
안에 따라 사용자에게 제공되는 궤도 신뢰수준이 달라진다. 분홍색 타원구는 
각 위성 별로 하나의 스칼라 값으로 궤도 오차의 신뢰 수준을 제공하는 경우
의 궤도 오차 신뢰 수준과 사용자 오차 신뢰 수준을 나타낸 것이다. 파란색은 
실제 오차와 에이 따른 위치 오차 수준을 나타낸 것이다. 그림에서와 같이 실
제 궤도 오차의 전체공분산을 제공하지 않고 과도하게 큰 값을 제공하는 경우, 
사용자의 위치 오차 신뢰수준은 실제 오차 분포보다 크게 계산될 수 있다. 따
라서, 본 절에서는 시뮬레이션을 통해 궤도 신뢰수준 제공 방안에 따른 궤도 
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신뢰 수준과 궤도 오차에 의한 사용자 위치 신뢰 수준을 분석한다.  
 
Fig. 79 User position level and orbit error level. 
시뮬레이션은 사용자의 위치, 시간에 따라 분석을 수행한다. 시뮬레이션에서 
사용자의 위치는 지구 전역에서 위도와 경도 5도 간격으로 임의의 좌표로 Fig. 
80와 같이 생성하여 분석하였다. 노란색 점은 사용자의 위치를 나타낸 것이고, 
붉은 점은 PRN 별 위성의 위치를 나타낸 것이다. 첫번째 시뮬레이션은 전 지
구 영역에서의 궤도 신뢰 수준을 분석하고, 두번째 시뮬레이션은 사용자의 위




Fig. 80 User & GPS satellites position. 
2) 궤도 신뢰 수준 제공 방법의 종류 
현재 실시간 궤도의 신뢰 수준을 제공하는 방법은 위성별로 하나의 스칼라
로 제공하는 방법인 Signal-in-space (SIS) user range accuracy (URA) 제공
하는 방안과 위성 별 공분산 정보를 제공하는 방안이 있다. 
SIS URA는 사용자 측정치에 투영된 궤도 오차의 신뢰수준으로, 하나의 스칼
라로 제공한다. SIS URA는 지구 전역 사용자의 최대 오차보다 크게 제공하여, 
사용자의 무결성을 보장할 수 있도록 한다. 그러나, 하나의 스칼라로 궤도 신
뢰 수준을 제공하는 경우, 사용자의 위치에 따라 실제보다 큰 신뢰 수준을 제
공하여 가용성을 저하시킬 수 있다. 
최근 공분산 제공을 통한 효율적인 신뢰수준 제공의 필요성이 대두되면서, 
전체 공분산을 제공하는 방안이 제안되었다. 전체 공분산으로 제공하는 방법은 
위성 별로 각 축의 표준편차 3개와 축간 상관관계 3개를 제공하여 측정치방향
으로 투영된 궤도 신뢰 수준을 제공한다. 그러나, 현재까지 궤도 신뢰 수준을 
공분산으로 제공하는 기관이 없다. 현재는 IGS의 초신속 궤도력만 궤도의 신
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뢰 수준을 위성별 ECEF 상의 각 축 별 표준편차 수준으로 제공하고 있다. 따
라서, 본 연구에서는 실측데이터를 활용하여 추정된 실시간 GPS 정밀궤도력의 
정밀 궤도와 궤도 공분산을 추정하고, 전체 공분산을 제공하는 경우, 1D URA 
제공하는 경우, ECEF의 축 별 표준편차를 제공하는 경우를 제안된 알고리즘과 
비교 분석한다.  
 
Table 15 Orbit error level providing method and message paremeters. 
 
 
측정치 내 궤도 신뢰수준은 1D URA 방식의 경우, (35)와 같이 추정된 궤도
의 축 별 표준편차를 활용하여 계산한다. 실제, SIS URA는 궤도 시계오차를 
포함하지만, 본 연구에서는 궤도 오차에 의한 영향만을 고려하였다. 공분산을 
제공하는 세가지 방식은 서로 제공하는 파라미터의 수는 다르지만, 각각 공분
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3) 위치에 따른 궤도 신뢰수준 분석 
위성의 공분산은 진행방향으로 뚜렷한 경향성을 갖는다. Fig. 81은 실시간 
GPS 정밀 궤도 결정 시스템의 추정 결과, 2018/01/15 23시 59분 30초의 
PRN 15번의 궤도 공분산을 입체적으로 나타낸 것이다. 동아시아 상공에 위치
한 위성은 Along track 방향으로 긴 타원구 형태의 error ellipsoid를 갖는다. 
그림에서 가시영역은 파란 점으로 표시했다. 전체 공분산을 활용한 위치에 따
른 시선 벡터 방향으로 투영된 궤도 신뢰수준은 Fig. 82에서 지도에 나타냈다. 
실제 지상 사용자는 along track 방향에 대하여 큰 궤도 오차에 의한 측정치의 







Fig. 81 satellite orbit covariance and visible area with user range 
accuracy. 
 
Fig. 82 Confidence level of satellite orbit using full covariance 
according to location. 
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다음은 각 궤도 신뢰수준 제공 방법 별 위치에 따른 궤도 신뢰수준(Fig. 
83~Fig. 86)과 전체 공분산 제공 방법 대비 궤도 신뢰수준(Fig. 87~Fig. 89) 
두가지를 도시하였다. 
각 궤도 신뢰수준 제공 방법 별 궤도 신뢰 수준을 분석한 결과, 1D URA 방
법은 모든 위치의 사용자에게 동일한 크기의 궤도 신뢰수준이 제공되는 것을 
확인할 수 있었다. 이를 위해 궤도 신뢰 수준을 최대로 보장할 수 있어야 하기 
때문에 실제 오차 수준보다 크게 나타남을 확인할 수 있었다. 3D Variance 방
법과 제안된 방법은 모두 위치에 따라 다른 경향성을 보였으나, 서로 다른 방
향으로 경향이 나타났으며, 제안된 방법은 그 크기와 경향성 모두 전체 공분산 
방법과 유사함을 확인했다. 
 
 
Fig. 83 Confidence level of PRN 6 satellite orbit using user range accuracy 




Fig. 84 Confidence level of PRN 6 satellite orbit using user range accuracy 
according to location. 
 
 
Fig. 85 Confidence level of PRN 6 satellite orbit using proposed method 




Fig. 86 Orbit error in measurements of PRN 6 satellite orbit according to 
location. 
 
전체 공분산 제공 방법과의 비교를 위해, Fig. 83~ Fig. 86은 전체 공분산 제
공방법과의 궤도 신뢰수준 제공 결과 비율 값으로 나타냈다. 앞서 설명한 바와 
같이, 첫번째 방법인 SIS URA 제공 방식은 실제 궤도 오차에 비해 큰 값을 제
공하게 된다. ECEF 상의 축 별 표준편차만 제공하는 방식은 실제 오차 수준과 
다른 경향으로 사용자에게 제공하게 되지만, 제안된 방법은 실제 궤도 오차 수





Fig. 87 Orbit confidence levels provided versus actual error levels by method. 
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4) 위치에 따른 사용자 위치 신뢰수준 분석 
사용자의 궤도 신뢰수준은 사용자의 위치 신뢰수준에 영향을 줄 수 있다. 다
음 식은 사용자의 위치 신뢰수준(σx̂)을 계산하는 방법이다.  
      ˆ ˆ ˆ ˆ1,1 2,2 3,3x x x xP P P     
 
























실제 궤도 오차보다 2배 큰 신뢰 수준을 제공하게 되면, 사용자는 실제 오
차 수준보다 정확도가 2배 낮은 성능을 보장 받으며 주행하기 때문에, 안전성 
측면에서는 이득일지 몰라도, 실제 성능에 비해 정밀한 미션 수행을 보장할 수 
없게 된다. 따라서, 본 절에서는 사용자의 위치에 따라 궤도 신뢰 수준을 활용
하여 사용자 위치 신뢰 수준을 계산했다. 사용자의 위치에 따라 궤도의 배치가 
달라지기 때문에, 위치 별 수준을 Fig. 88~Fig. 91로 나타냈다. 
 
Fig. 88 User position confidence levels using user range accuracy 





Fig. 89 User position confidence levels using user range accuracy 
according to location.  
 
 
Fig. 90 User position confidence levels using proposed method 




Fig. 91 User position confidence levels using full covariance according 
to location. 
 
Table 16 RMS value and the maximum value of orbit confidence levels 
using full covariance by method. 
 Method 1 Method 2 Method 3 Method 4 
RMS 13 cm 8 cm 4 cm 4 cm 




6장. 결론 및 향후 과제 
1. 결론 
본 논문에서는 GPS 위성의 실시간 정밀 궤도 결정 시스템을 개발하고, 효율
적인 공분산 제공 방안을 제안했다. 실시간 정밀 궤도 결정 시스템은 61개의 
IGS 기준국의 이중차분 반송파 위상 측정치와 궤도전파를 활용하여 시스템을 
구성하고 검증했다. 기존의 실시간 궤도 결정 시스템과 달리 이중차분 반송파 
위상을 활용하므로써 시계와 분리된 위성 궤도와 공분산을 추정할 수 있었다. 
또한, 궤도 전파 모델은 달의 그림자 영향까지 고려하여, 실제 위성환경에 적
합한 궤도 전파 모델을 구현하여, 실측데이터를 활용한 결과 IGS final 궤도 대
비 3D로는 8cm, 반경 방향으로는 2cm 수준으로 검증했다. 따라서, 방송궤도
력을 사용자의 경우 미터 수준의 궤도 오차를 가지지만, 실시간 정밀 궤도를 
활용하면, 센티미터 수준의 정밀한 궤도와 공분산 정보를 활용할 수 있을 것으
로 기대된다. 더 나아가, 궤도의 정밀 공분산은 중력의 영향으로 인해 반경방
향과 진행방향 사이에 일정한 기울기를 갖는다. 이러한 특성을 고려하여 사용
자에게 전체 공분산 제공 매개변수를 33% 감소할 수 있는 효율적인 궤도 정
보 제공 방안을 제안 했다. 제안된 공분산 제공 방안은 기존의 궤도 최대 오차 
수준을 제공하는 방식에 비해, 사용자 위치 오차 수준을 평균 70% 향상시킬 
수 있었다.  
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2. 향후 과제 
본 논문에서 개발된 시스템은 향후 기준국 확장 및 궤도 전파 모델 업그레
이드로 추가적인 성능 개선이 가능할 것으로 기대하고 있다. 현재 실시간 정밀 
궤도 결정에 활용되는 기준국의 수는 80-100개 수준이나, 본 연구에서는 60
개의 기준국을 활용하였기 때문에, 기준국을 확장하여 궤도 추정성능을 개선할 
수 있을 것으로 기대하고 있다. 또한, 경험 모델을 추가하여 모델링 되지 않은 
힘들을 함께 추정하여 궤도 결정 성능을 개선시킬 수 있을 것으로 기대한다. 
본 연구는 국내 센티미터 수준의 실시간 정밀 궤도 결정 기술을 확보하였으
므로, 실시간 궤도 결정 구조 및 관측 모델을 바탕으로 다양한 항법 위성의 실
시간 궤도 결정에 활용될 것을 기대하고 있다. 향후 한국형 위성 항법 시스템
의 GEO (Geosynchronous Equatorial Orbit) 위성 및 EIGSO (Ellitically-
Inclined-GeoSynchronous-Orbit) 위성의 실시간 정밀 궤도 결정에 활용하는 
경우, 실시간 구조 및 정밀 궤도 예측 모델 등은 그대로 활용하되, 관측 환경 
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This study developed a centimeter-level real-time GPS precisie orbit 
determination system for precisie navigation and proposed an efficient 
message design of providing covariance. Global navigation satellite system 
is a typical navigation system that utilizes a number of satellites to provide 
the user's location and time. User performs navigation using satellite position 
and satellite time information. The orbit and clock error of a satellite 
contains meter-level errors and affects the user's position. Therefore, real-
time precisie orbit information of a centimeter level is essential for real-
time precise navigation applications such as drones, autonomous vehicles, 
and artificial intelligence vehicles. In addition, since the covariance of real-
time precision orbit can be utilized to improve the user's position accuracy, 
fault detection, and calculate the level of position error, a system is needed 
to estimate the precise orbit and covariance. 
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Real-time orbit determination system can estimate covariance of precise 
orbits using orbit dynamics and globally distributed network observations. 
The existing real-time orbit determination estimates the orbit error and 
clock error of the satellite together, but in this study, double differential 
measurements are used to estimate the orbit information separated from the 
clock error. This provides information in orbit alone, allowing relative 
navigation users to use it. Also, in addition to Earth's gravity, solar and lunar 
gravity, solar radiation pressure, gravitational field variation by tidal effect, 
and general relativity effects are analyzed and considered precisely. Most 
perturbations are well modeleds, but in the case of solar radiation, estimates 
should be made in real time as an environmentally sensitive component. To 
this end, the effects by earth and moon shadows were analyzed, and orbit 
determination taking into account the effects of the moon's shadow. The 
performance of developed real-time precise orbit determination system was 
verified with IGS final orbit. 3D error and radius direction error are RMS 
8cm and 2cm, respectively. Using this, the user expects to be able to 
improve navigation performance by utilizing precise orbits, and to use 
covariance information to calculate the user's positional error level.  
Furthermore, it proposed an efficient way to provide covariance estimated 
in real-time GPS precision orbital determination system. Covariance of 
precise orbit information is highly utilized such as monitoring integrity and 
improving user location performance. However, since no product is currently 
providing orbit full covariance information, the covariance is estimated using 
the real-time precise orbit determination system established in this study 
and the provision method is proposed. The estimated covariance analyzed 
the interaxial correlation in the various coordinate systems, suggesting a 
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coordinate system to ignore the interaxial correlation. The proposed 
measure could reduce the amount of messages by 33 %, rather than 
providing the entire covariance information. The proposed covariance 
provision was evaluated at orbit confidence level in measurement and user 
confidence level in position error. Users' confidence level has been reduced 
to 30% since the satellite orbit's confidence level using covariance provides 
up to 55% more information than previously. As such, it is expected that the 
provision of covariance will improve the availability of precision navigation 
systems by reducing the user confidence 
In this paper, it is expected that not only the real-time precise orbit 
determination system will be secured, but the system verification using 
actual data will be carried out, so that the real-time structure can be utilized 
easily in the real-time orbit determination system of the future Korea 
positioning system. In addition, the proposed covariance parameterization 
method is expected to contribute to improved user location performance and 
integrity monitoring for all kinds of satellite navigation systems. 
 
Key words: precise GPS orbit, real-time precise GPS orbit covariance, 
precise orbit reliability   
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